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RESUME 
Les besoins d'un point de vue humain mais aussi d'un point de vue scientifique pour 
les missions vers Mars se font de plus en plus ressentir. Plusieurs etapes doivent etre 
franchies avant d'envoyer des hommes sur Mars. La premiere est de creer un systeme 
capable de ramener des echantillons de la planete de maniere autonome, arm d'augmenter 
les connaissances de son sol en vue de futures missions habitees. Dans un tel systeme, une 
phase de rendez-vous autonome est alors indispensable. 
Le systeme developpe permet a un satellite chasseur de se deplacer sur une orbite afm 
d'aller a la rencontre d'un satellite cible. Le systeme est commande de maniere autonome 
par la logique floue. Celle-ci a la particularity d'etre bien adaptee pour les systemes non-
lineaires ou les systemes fortement bruites. Les tests demontrent le bon fonctionnement 
des controleurs, ainsi que le respect des specifications d'un rendez-vous. 
Dans un premier temps, les techniques, les differentes phases et les specifications de reus-
site du rendez-vous sont detainees. Par la suite, la conception du systeme est expliquee 
pour les differents controleurs, ceux en orientation et ceux en translation. Enfin, les tests 
et les resultats sont presentes pour la validation du systeme; ils permettent de valider 
l'utilisation de la logique floue pour un systeme autonome de rendez-vous. 
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CHAPITRE 1 
INTRODUCTION 
1.1 Problematique 
Tres rapidement, lors de la conquete de Fespace, la necessite de rapprocher deux satellites, 
le rendez-vous, s'est fait sentir. Les Russes ont utilise le systeme autonome Kurs, a base 
de visee laser, depuis, le systeme de rendez-vous de la Station Internationale est un derive 
ameliore et optimise de celui-ci. A ce jour, les systemes restent neanmoins supervises 
depuis la Terre ou depuis le satellite. Cette supervision limite la possibilite d'un rendez-
vous effectue a une grande distance, comme celui autour de Mars. 
Le rendez-vous autonome autour de Mars, le sujet principal de ces travaux de recherche, 
est une operation complexe qui met en scene une dynamique incertaine pour un objectif 
delicat du fait de la precision necessaire a apporter. Des systemes de rendez-vous autour 
de la Terre existent deja, tels que ceux decrits dans [Ortega et coll., 1999], [Karr et Free-
man, 1997], [Clohessy et Wiltshire, 1960], [Lea et Jani, 1991] et [Kluever, 1999]. II existe 
meme un projet concret deja teste [Kawano et coll., 2001]. Cependant, ceux-ci se limitent 
a une modelisation incomplete. Ce choix base sur la simplification d'un modele ne peut 
pas etre utilise pour une application de rendez-vous autour de Mars. En effet, le rendez-
vous est un probleme base sur le controle des six degres de liberte (trois en orientation 
et trois en translation). Les conditions de performance exigees, afin de reussir la mission, 
imposent la prise en compte d'un maximum d'elements, a savoir les non linearites et les 
multiples incertitudes [KRON et coll., 2006]. Les non linearites sont dues a la dynamique 
d'un systeme. Dans le cas d'un rendez-vous, il peut s'agir de saturation d'actionneurs, du 
couplage entre l'orientation et la translation, de la variation du champ gravitationnel de 
Mars, etc. Les incertitudes correspondent a de multiples variations ou inconnues difficile-
ment modelisables. Par exemple, le mouvement du carburant ou encore le mode flexible 
1 
2 CHAPITRE 1. INTRODUCTION 
des panneaux solaires. D'autres variations peuvent avoir lieu lors de revolution dans le 
temps de la mission. Ainsi la diminution du carburant stocke, ejecte durant diverses ma-
noeuvres, engendre une baisse de la masse du satellite [Lafleur, 2004]. II faut prendre en 
compte toutes les variations possibles qui ont une influence en fonction du temps. Le si-
mulateur utilise dans ces travaux de recherche, developpe par Alcatel Alenia Space, tient 
compte d'un maximum de non linearites et de perturbations que peut rencontrer un sa-
tellite chasseur lors du rendez-vous en orbite martienne [Peuvedic et coll., 2005]. L'etude 
dans [KRON et coll., 2006], detaille toutes les variations et incertitudes prises en compte. 
II existe de plus, le probleme du temps de communication qui oblige l'utilisation d'un 
systeme autonome. L'ESA et la NASA expliquent ce probleme dans [Wan et coll., 1995]. 
Les limites des commandes depuis la Terre et les specifications requises pour l'implemen-
tation d'un systeme autonome empechent tout rendez-vous supervise, autour de Mars. Le 
temps de communication Terre/Mars etant trop grand (jusqu'a 20 minutes). Ainsi cette 
problematique du rendez-vous autour de Mars aura une influence sur le developpement 
des controleurs. 
II faut done, pour reussir un rendez-vous autour de Mars, developper des lois de commande 
non-lineaires, capables de resister aux inconnues, aux variations et au bruit auxquels est 
expose un satellite. Les methodes modernes de controleur necessitent generalement la li-
nearisation du modele pour etre developpees [KRON et coll., 2006]. Pour effectuer cette 
linearisation, il faut connaitre la dynamique du modele. Or celle-ci n'est pas toujours 
connue, de plus il s'agit d'une approximation qui peut engendrer des erreurs sur les com-
mandes [DE LAFONTAINE, 2000]. La logique floue, qui fait partie du sujet de ces travaux 
de recherche, permet de developper un controleur de maniere empirique en observant le 
comportement du systeme. De par sa conception [Zadeh, 1965], la logique floue ne neces-
site pas de linearisation et peut etre facilement modifiee en fonction de la precision et du 
temps de stabilisation voulus. De nombreux auteurs l'utilisent dans des applications de 
rendez-vous, tel que [Karr et Freeman, 1997], [Ortega, 1995] et [Luo et Kluever, 1997]. 
Cependant, la conception des controleurs en logique floue passe par des modeles dyna-
miques simplifies et insuffisants pour un rendez-vous autour de Mars. Or, la creation et 
l'ajustement d'un controleur en logique floue peuvent etre difnciles, notainment en fonc-
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tion du nombre d'etat a controler[Karr et Freeman, 1997]. Pour diminuer la complexity et 
tenter d'ameliorer les temps de reponses, la resistance au bruit, ainsi que la precision de 
la commande, la logique floue peut etre combinee avec d'autres methodes de controle ou 
bien avec les quaternions. L'etude [Belanger et de Lafontaine, 2005] presente un contro-
leur en logique de quaternion mais applique seulement a l'orientation d'un satellite. Les 
etudes [TVebi-Ollennu et White, 1995], [Jan et Chiou, 2003] et [Lee, 1996] montrent qu'il 
est possible d'utiliser une loi de commande appelee le mode glissant pour un systeme 
spatial. Selon certaines de ces etudes, il est possible de coupler le mode glissant avec la 
logique floue. Les performances semblent bonnes [Ng et coll., 1995] et [Lin et Hsu, 2002], 
cependant il n'existe pas ce genre de systeme pour une application de rendez-vous. 
La logique floue semble pouvoir apporter de bons resultats pour le probleme du rendez-
vous autonome autour de Mars. Elle peut etre utilisee sur des modeles partiellement connus 
et tenir compte des incertitudes et variations diverses qui pourraient intervenir lors d'un 
veritable rendez-vous autour de Mars. En effet, elle se couple facilement avec d'autres 
techniques, tels que le mode glissant et les quaternions. Cette synthese n'existe pas, pour 
une application de rendez-vous, elle pourrait apporter des simplifications, de nettes ame-
liorations de performances et etre utilisee a titre de comparaison avec un controleur en 
logique floue classique. 
1.2 Documentation et objectifs 
Ce systeme s'inspire de cinq etudes constituant la base de la documentation etudiee. Toutes 
les informations sur les variations et la modelisation prises en compte se trouvent dans 
[KRON et coll., 2006]. Le simulateur est similaire a celui de cette etude, mais les lois de 
commande sont differentes, en effet, les travaux presentes ne portent pas sur la commande 
en logique floue. Les travaux du professeur Ortega [Ortega, 1995] sont la principale source 
d'information. II utilise la logique floue pour la commande en orientation et en translation. 
Cependant, il utilise les angles d'Euler pour l'orientation. Le couplage entre l'orientation et 
la translation est neglige dans la mise au point des commandes. Une application de rendez-
vous est detaillee dans [Karr et Freeman, 1997], mais aucune commande d'orientation n'est 
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presentee, la commande en translation utilise la logique floue. Les resultats permettent de 
verifier que la logique floue peut etre appliquee a un systeme de rendez-vous. Le document 
[Belanger, 2004] est le travail developpe pour l'orientation d'un satellite par quaternion par 
logique floue. Une partie de cette etude est reprise et ajustee pour pouvoir etre appliquee au 
probleme du rendez-vous. Enfin, les contraintes pour les tests sont fournies dans [Peuvedic 
et coll., 2005], ces informations permettent de verifier que les commandes developpees 
repondent aux problemes de bruit et de precision necessaires a un rendez-vous securitaire. 
Les objectifs principaux de l'etude ressortent de cette base de documentation. 
Le premier objectif du projet est la mise en place d'un systeme de rendez-vous entre deux 
satellites autour de Mars a l'aide d'une commande basee sur la logique floue. La conception 
de controleurs a base de logique floue pour l'orientation du satellite ainsi que pour la 
translation du satellite est necessaire. Le controleur en translation est aussi developpe a 
l'aide d'une methode moderne de commande non lineaire : le mode glissant, celui-ci est 
alors couple avec la logique floue. La combinaison de la logique floue avec le mode glissant 
permet de diminuer les inconvenients de chacune des methodes. Les effets des vibrations 
de hautes frequences sont diminues (voir section 2.4.1) et la mise en place des fonctions 
d'appartenance de la logique floue est simplifiee (voir section 2.5.1). De plus, la litterature 
montre les possibilites et les avantages d'une telle combinaison (voir section 2.5.2). Le 
systeme doit respecter les specifications de position et de vitesse et il doit etre le moins 
sensible possible face aux bruits externes et notamment face aux non linearites. 
Le deuxieme objectif est de faire des comparaisons entre deux differents controleurs en 
translation : un controleur utilisant uniquement la logique floue et un controleur en mode 
glissant lie a la logique floue. Ces comparaisons permettent de definir les particularites de 
chaque controleur et de faire ressortir leurs forces et leurs faiblesses. Des comparaisons 
sont aussi faites entre deux contrdleurs pour l'orieiitatioii : l'un utilisant les quaternions 
[Kuipers, 1999] de maniere decouplee et l 'autre de maniere couplee. Les deux controleurs 
en orientation utilisent la logique floue. 
Tout au long de cette etude, le developpement des objectifs principaux va decouler de sous 
objectifs apportant une autre valeur ajoutee aux travaux de recherches presentes : 
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- Utilisation d'un simulateur parametre selon les caracteristiques d'un rendez-vous autour 
de Mars. 
- Prise en compte du couplage orientation/translation et des diverses variations possibles 
dans la mise au point des controleurs. 
- Conception des controleurs de quaternions en orientation et comparaison possible avec 
des methodes plus traditionnelles a base d'angles d'Euler. 
- Utilisation de la logique floue comme base pour le developpement de toutes les com-
mandes. 
- Bilan comparatif afin de connaitre la facilite de mise au point de chacun des controleurs. 
- Respect des criteres de performances : erreur sur la position finale, crrcur sur la vitcsse 
finale. 
II existe peu de controleurs nous d'orientation de satellite qui utilisent les quaternions. De 
plus, la commande en translation en mode glissant combinee a la logique floue n'a encore 
jamais ete developpee pour une application de rendez-vous de satellites. Enfin, le realisme 
du simulateur permet la mise au point de controleurs efficaces, precis et resistants aux 
diverses variations. 
1.3 Methodologie 
L'aboutissement final de cette etude a pu etre realise grace a la mise en place d'une 
methodologie en 3 parties. 
Tout d'abord, la recherche et la lecture d'articles, portant sur le rendez-vous et sur les 
commandes en logique floue, ont ete effectuees. La comprehension du probleme lie au 
rendez-vous est la premiere partie, de celle ci decoule l'approfondissement et l'orientation 
des recherches adjacentes. L'autonomie, due a la distance de Mars, est assuree grace a 
des techniques de controle non-lineaire. II s'agit de la seconde partie de la recherche d'ar-
ticles. La logique floue est la seule methode envisagee, elle n'empeche cependant pas de 
se renseigner sur d'autres techniques. Grace a cela le mode glissant flou a aussi ete selec-
tionne. D'apres les references, ces techniques peuvent resoudre la problematique. Enfin, 
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une premiere synthese de la direction des travaux, resumant la situation du rendez-vous, 
la dynamique et les commandes a base de logique floue a ete ecrite. 
Ensuite, pour la conception, l'idee premiere envisagee etait de creer un simulateur. Ce-
pendant, un simulateur plus realiste et performant a ete fourni et utilise, rendant obsolete 
la premiere demarche. Parallelement, un controleur en mode glissant flou a ete developpe 
sur un modele dynamique simple pour se familiariser avec le principe de la commande. 
Apres l'etude et la comprehension du simulateur, certains elements ont ete gardes et ceux 
obsoletes ont ete elimines. II existe aussi des parametres ajustables qui ont ete utilises lors 
des tests. La conception des controleurs a pu ensuite commencer. Dans un premier temps 
celle-ci s'est deroulee dans des conditions ideales, puis une fois les controleurs ajustes, 
du bruit et des variations ont ete ajoutes. L'orientation a ete developpee, independam-
ment de la translation. Le choix s'est oriente d'abord vers la conception du controleur 
en orientation par angles d'Euler, puis par quaternions decouples. L'abandon des angles 
d'Euler a ete fait au vu des resultats preliminaires. Cette decision limitant l'interet de 
cette recherche, l'utilisation des quaternions couples a ete choisie. Cette technique n'a pas 
ete envisagee dans la premiere partie, mais elle permettait la comparaison de plusieurs 
configurations et s'est vite averee efficace. Une fois l'orientation mise en place, les contro-
leurs en translation ont ete developpes. Ceux-ci subissent le couplage avec l'orientation. 
Cependant l'orientation n'a pas ete desactivee rendant plus difficile la conception, mais 
evitant d'effectuer un reajustement des controleurs en translation durant la phase de tests. 
La methodologie suivie est la meme que celle envisagee. En effet, un controleur en logique 
floue devait etre utilise et le mode glissant semblait trop performant pour etre ecarte. La 
seule inconnue etait de savoir si la comparaison devait etre faite entre la logique floue et 
un controleur en mode glissant classique ou en mode glissant flou. La technique suivie est 
le mode glissant flou, ceei a la suite de la diminution des effets nefastes des variations de 
cette technique. 
Une fois le developpement acheve et les resultats preliminaires obtenus, une veritable 
campagne de tests a commence. II a fallu determiner les tests qui avaient un interet et qui 
montraient les forces et les limites du travail effectue. La premiere partie de la strategie 
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de tests suivie est celle envisagee. Elle consiste a s'assurer qu'en conditions ideales les 
contrdleurs reussissent l'objectif de l'etude. Dans le cas positif, le reste des tests pouvait 
etre effectue, sinon la conception devait etre revue. Puis, une serie de tests avec une large 
plage de variations et de bruits a ete mise en place pour connaitre l'ordre de grandeur de 
la resistance des differents contrdleurs. Par la suite, une veritable campagne de test a ete 
realisee, celle presentee dans cette etude. Elle permet de connaitre les variations precises 
des caracteristiques physiques et les limites exactes de resistance des contrdleurs face 
au bruit. Les tests de Monte-Carlo et sur le temps sont apparus plus tard, ils n'etaient 
pas envisages, cependant la valeur ajoutee, a l'etude qu'ils conferent, a necessite leur 
developpement. Au vu de la grande quantite de tests, une automatisation est devenue 
indispensable. La base de cette automatisation s'est faite des le debut des tests et a evolue 
en fonction des mesures et des grandeurs a tester pour aboutir finalement aux resultats 
presentes dans cette etude. Enfin ce cheminement a abouti a la redaction de ces travaux. 
1.4 Contributions 
Les travaux de recherche proposent un systeme de commande novateur pour un rendez-
vous autour de Mars qui couple l'orientation et la translation en utilisant la logique fioue, 
les quaternions et la commande en mode glissant. 
L'utilisation des quaternions avec la logique floue pour la commande d'orientation d'un 
satellite demeure un domaine tres recent. La validation de contrdleurs nous par quaternion 
decouple et par quaternion couple appliques a un probleme de rendez-vous constitue une 
contribution importante a la recherche. Les quaternions permettent d'ameliorer le temps 
de stabilisation de l'orientation par rapport aux angles d'Euler. En ce qui concerne la 
translation, un controleur en mode glissant flou n'a jamais ete utilise sur un systeme de 
rendez-vous. Ici, il est decrit et compare a un controleur en logique floue. Le developpement 
de ces contrdleurs a la particularite de ne pas necessiter la connaissance de la dynamique 
du satellite. Ce qui permet alors de les utiliser efflcacement sur des systemes complexes 
ou partiellement modelises. Ces contrdleurs peuvent etre ameliores et modifies facilement 
pour permettre de meilleurs temps de stabilisation ou bien pour augmenter les plages 
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d'utilisation sans modifier les parametres de commande deja developpes. Enfin, le couplage 
de l'orientation et de la translation, les non linearites et les variations susceptibles d'etre 
presents lors d'un rendez-vous autonome autour de Mars sont pris en compte pour le 
developpement d'un controleur en logique floue constituant aussi une contribution majeure 
de ce projet. 
1.5 Plan 
Ce memoire se divise en quatre grandes parties. La premiere partie est la revue de litera-
ture. Elle presente le probleme que pose un rendez-vous autonome. Cette partie decrit un 
scenario de mission et les systemes de commande pouvant etre employes conjointement 
avec la logique floue. Ceci est suivi de la presentation de la logique floue. Des exemples de 
travaux realises par le passe sont aussi donnes. 
La deuxieme partie decrit la conception de l'ensemble du systeme de commande. Les 
controleurs en orientation et en translation sont decrits, ainsi que les caracteristiques et 
la mise en oeuvre de chacun d'eux. 
La troisieme partie relate l'ensemble des tests effectues. Elle fait le point sur les limites 
du systeme face au bruit et aux differentes variations des caracteristiques physiques du 
chasseur pour la reussite du rendez-vous. 
La derniere partie conclut ce memoire en recapitulant l'ensemble des objectifs, des contri-
butions et des pistes futures de recherche envisagees pour l'amelioration de la phase de 
rendez-vous entre deux satellites lors de missions spatiales. 
PREMIERE PARTIE 
REVUE DE LA LITTERATURE 

CHAPITRE 2 
REVUE DE LA LITTERATURE 
2.1 Introduction 
Le rendez-vous est une application a la fois importante et difficile. Des technologies existent 
depuis longtemps et ne cessent d'evoluer. Elles restent cependant limitees a cause de la 
dynamique ou des suppositions simplificatrices. II est interessant de s'attarder sur les 
systemes deja developpes et de voir leurs avantages et leurs inconvenients. II est judi-
cieux d'imaginer d'autres techniques qui ne sont pas encore utilisees pour un probleme 
de rendez-vous. Celles-ci, a base d'intelligence artificielle, peuvent apporter a la fois une 
evolution et une meilleure performance pour le probleme du rendez-vous autonome autour 
de Mars. Dans un premier temps, cette revue de litterature presente la situation spatiale 
des deux satellites, le principe d'un rendez-vous autonome, les problemes et la dynamique 
a prendre en compte. Dans un second temps, les commandes, qui pourraient etre utilisees 
pour le probleme du rendez-vous, leurs principes et leurs avantages et inconvenients sont 
expliquees. 
2.2 Scenario et problematique du rendez-vous 
Une mission de rendez-vous de satellites s'inscrit souvent dans le contexte d'une mission de 
rapatriement d'echantillons du sol martien [Gamber et coll., 2000]. Un ensemble de deux 
satellites part depuis la Terre vers Mars. Un premier satellite a pour fonction de rester en 
orbite autour de Mars et d'assurer par la suite un retour vers la Terre. Le deuxieme satellite 
atterrit sur Mars et envoie par la suite en orbite une sphere, contenant des echantillons 
du sol martien, qui doit etre recuperee par le premier satellite (figure 2.1)[Peuvedic et 
coll., 2005], [Damario et coll., 1999]. Le satellite reste en orbite martienne (le chasseur) 
entame le rendez-vous, l'autre satellite etant passif (la cible). Dans un premier temps, une 
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phase d'approche est effectuee, dans le but de diminuer la distance entre les deux satellites 
d'une centaine de kilometres a 1 km (le homing). Lors de cette phase de rapprochement, 
le satellite cible est considere comme un point duquel il est necessaire de s'approcher. 
Le principe de commande reside principalement dans un transfert d'orbite. Une seconde 
phase permet de rapprocher les deux satellites a quelques metres l'un de l'autre et de 
continuer a diminuer la distance qui les separe (le closing). Durant cette phase, le satellite 
cible est considere comme une masse qu'il faut approcher. II ne s'agit plus de transfert 
d'orbite mais de translation sur une meme orbite. Cette phase se deroule a une vitesse 
reduite par rapport au homing. La derniere phase correspond a l'arrimage definitif entre 
les deux satellites. Elle se deroule a une vitesse fortement reduite avec l'aide de capture et 
de traitement d'images specifique permettant d'orienter efflcacement le satellite chasseur 
par rapport a la cible [Moyung et Fieguth, 2003]. 
Retour sur Terre 
avec les 
echantillons 
Sphere contenant les 
echantillons de Mars 
Mars 
Figure 2.1 Exemple d'un scenario de rendez-vous 
La figure 2.1 resume le systeme a deux satellites. La cible est une sphere contenant des 
echantillons martiens, elle ne possede aucune logistique de commande. Le chasseur est un 
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satellite qui possede un systeme de guidage et de commande et son systeme de propulsion 
utilise des ejecteurs a poussees variables. 
Dans [KRON et coll., 2006], les auteurs s'attardent sur le rendez-vous autour de Mars. lis 
commencent par presenter le modele utilise. Le rendez-vous est un probleme a six degres 
de liberte qui comporte de nombreuses non-linearites et incertitudes. Les non-linearites 
sont provoquees par la saturation et les limitations des actionneurs, les forces gyrosco-
piques et aerodynamiques et les effets de la gravitation de Mars. Les incertitudes prises 
en compte concernent l'influence des panneaux solaires, la masse, l'inertie du satellite et 
la modification de son centre de gravite. Ces incertitudes peuvent monter jusqu'a ±20% 
de la grandeur initiale. Les auteurs divisent en deux parties le rendez-vous. La premiere 
concerne la phase de homing, le chasseur est alors situe a 3000m de sa cible. Lors de cette 
phase il doit reperer et estimer l'orbite de la cible, celle-ci se trouve alors a 3890km du 
centre de Mars. En fonction de la strategie d'approche adoptee, il commence a se diriger 
vers une orbite de plus en plus proche. Puis la seconde phase, le closing, commence lorsque 
la distance entre les deux satellites se situe a 80m. La vitesse d'approche doit alors etre 
de 20 cm/s et de 3cm/s lorsque les deux satellites se trouvent a une distance de moins 
de 3 metres Fun de l'autre. La dynamique du mouvement relatif se base sur les equations 
de Clohessy-Wiltshire. Mais la dynamique d'orientation du chasseur prend en compte le 
mode flexible des panneaux solaires ce qui cree un systeme dynamique d'ordre 22. Les 
auteurs expliquent qu'ils utilisent quatre controleurs modernes, deux pour l'orientation et 
deux pour la translation. Dans chacun des cas, un controleur est choisi pour sa simpli-
cite de developpement alors que l'autre est choisi pour sa robustesse face aux variations 
dues aux incertitudes. Les resultats, avec le controleur en translation simple, presentent un 
rendez-vous commengant a 80m et s'effectuant en 900 secondes. Des tests de Monte-Carlo, 
effectues avec les controleurs en orientation simple et le controleur en translation robuste, 
montrent que le rendez-vous s'effectue sans probleme dans 95% des cas avec une precision 
de ±10cm. Cette recherche se rapproche de la presente etude. Bien que le modele utilise 
soit similaire, les controleurs choisis ne font pas intervenir de methode d'intelligence arti-
ficielle. Cela implique le besoin d'effectuer une linearisation dans certains cas, ce qui n'est 
pas necessaire dans la mise en place d'un controleur en logique floue. La distance a combler 
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commence a 3000m avec une phase d'estimation de l'orbite de la cible. Dans cette etude, 
le choix est fait de demarrer le rendez-vous a 1000m en considerant que la localisation 
de la cible est deja realisee. Cependant, les valeurs des incertitudes a prendre en compte 
donnent une bonne orientation pour le developpement des controleurs en logique fioue. 
Une etude developpee au sein du groupe Sigma se trouve dans [Lafleur, 2004]. L'auteur 
s'attarde sur les controleurs possibles a utiliser pour une application de rendez-vous au-
tonome autour de Mars. II presente l'objectif d'une mission globale, puis les parametres a 
prendre en compte pour un probleme de rendez-vous. Celui-ci tient compte d'une dyna-
mique a six degres de liberte compliquee par l'ensemble des non-linearites et incertitudes. 
Apres avoir explique le fonctionnement d'une boucle de controle, une grande partie de 
l'etude s'interesse au principe mathematique de quatre controleurs non-lineaires, dont 
le controleur en mode glissant. Puis, elle dresse le bilan des avantages et inconvenients 
de chacun et s'oriente vers un choix parmi ces controleurs pour realiser le systeme de 
rendez-vous. Cette etude donne une bonne idee generale sur les aspects a considerer dans 
un probleme de rendez-vous. Les explications des differents types de commande sont de-
taillees et ouvrent un large eventail sur l'orientation qui peut etre choisie pour executer la 
partie controle d'un chasseur. Cependant, bien que tres proches du sujet de cette etude, les 
travaux presentes n'incorporent pas de techniques en intelligence artificielle. Aucun resul-
tat n'etant fourni, cela empeche toute comparaison entre les performances des controleurs 
modernes non-lineaires et des controleurs a base de logique floue. Enfin l'auteur ne donne 
aucune mesure de position et de vitesse comme parametres de la mission pour reussir un 
rendez-vous securitaire, ni aucune quantite de bruit a prendre en compte ou de mesure 
sur les incertitudes. 
2.2 .1 Dynamiques e t approches 
II existe plusieurs approches qui permettent au chasseur de s'approcher de sa cible : 
l'approche V-Bar et l'approche R-Bar (voir figure 2.2). Le terme Bar designe un axe 
repere, une direction a suivre durant l'approche. V-Bar (V comme Velocity) correspond 
a un axe tangent a l'orbite de la cible. R-Bar (R comme orbit Radius) correspond a un 
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axe reliant la cible au centre de Mars. Ces axes sont confondus avec le referentiel de la 
cible. La strategie d'approche est au choix de l'utilisateur. Si les deux satellites se situent 
initialement sur une meme orbite, alors l'approche V-Bar, qui correspond a une approche 
horizontale par rapport a l'axe tangent de l'orbite de la cible, semble etre la plus simple a 
implementer [Ortega, 1995]. L'approche R-Bar s'effectue en fonction de l'axe vertical par 
rapport a l'axe tangent a l'orbite de la cible, le chasseur se trouve sur une orbite legerement 
plus basse que l'orbite de la cible. II est ainsi possible d'utiliser l'une des deux approches 
ou meme une combinaison des deux (Fly Around Approach). Cela peut dependre de la 
creation du systeme de commande ou de la localisation des ports d'amarrage. Ceux de la 
Station International, par exemple, permettent soit une approche V-Bar, soit une approche 
R-bar [Matsumoto et coll., 2003]. 
L'approche V-Bar a l'avantage d'etre plus stable que l'approche R-Bar. En effet, lorsque 
les orbites des satellites sont identiques, leur vitesse de rotation autour de la planete est 
semblable; il ne reste alors qu'a executer des manoeuvres de rapprochement. Dans le cas 
de l'approche R-Bar, les orbites et done les vitesses des satellites sont differentes. II devient 
alors necessaire, en plus de combler la distance entre les deux satellites, de controler la 
position du chasseur afin que celui-ci reste en dessous de sa cible tout en s'en rapprochant. 
Ces deux approches limitent les risques de collision. En effet, pour pouvoir s'approcher 
de sa cible, le chasseur doit modifier legerement son orbite, les deux satellites sont alors 
sur une orbite differente, ce qui permet d'eviter une collision dans le cas d'une perte de 
controle ou d'une mauvaise commande du chasseur [Matsumoto et coll., 2003]. 
Dans [Lea et Jani, 1991], les auteurs developpent un controleur pour un systeme de rendez-
vous et ils testent les deux approches. Les resultats de leurs travaux montrent que l'ap-
proche V-Bar consomme moins de carburant que l'approche R-Bar et ce jusqu'a pres de 
45 %. La duree du rendez-vous s'avere aussi jusqu'a 15 % plus courte. Cependant, les 
effets des residus echappes par les ejecteurs (plume impingement) sont plus importants, 
ce qui accentue les problemes globaux de perturbations [Ortega, 1995]. 
Sur un veritable systeme, l'orientation et la translation sont couplees. La translation n'est 
pas la meme dans le cas ou le satellite est dans la bonne orientation et dans le cas ou il 
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Figure 2.2 Approche V-Bar et approche R-Bar 
est tourne par rapport a sa cible. Pour faciliter la modelisation et la comprehension, il 
est done possible de diviser la dynamique d'un systeme de rendez-vous en deux parties, 
l'orientation et la translation. Dans le cas de l'orientation seule, l'orbite du satellite est 
consideree comme stable, celui-ci n'a alors aucun mouvement de translation. Dans le cas 
de la translation seule, le satellite est considere comme un point sur lequel un vecteur 
force est applique, aucune orientation n'est prise en compte ce qui n'influencc alors pas la 
direction de ce vecteur. 
Dans le cas de l'orientation, l'equation d'Euler pour les corps rigides peut etre utilisee 
(equation 2.1) 
TB = IBwB + w*lBwB (2.1) 
- B est le referentiel du satellite. 
- T est le torque de sortie. 
- J est l'inertie. 
- wx est la matrice : 
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Le couplage des axes, en orientation, est modelise arm de se rapprocher le plus possible de 
la realite. La matrice d'inertie qui influence la dynamique est detaillee dans le tableau 4.1 
du chapitre 4.3. Les equations 2.2, 2.3 et 2.4 montrent la dynamique complete d'orientation 
d'un satellite sur les trois axes (x, y et z). 
TX = JXXWX - (Jyy - Jzz)WyWz + JXy(Wy ~ WXWZ) + JXZ(lhz + WxWy) + JZy{vj\ ~ w\) (2.2) 
Ty = JyyWy - (JZZ - JXX)WXWz + JXy{Wx + WyWZ) + JyZ(WZ - WXWy) + JXZ{w\ ~ W^) (2.3) 
TZ = JZZWZ - (JXX - Jyy)WXWy + JXZ(WX ~ WyWZ) + JyZ(Wy + WXWZ) + J^{v^ ~ twj) (2.4) 
Dans le cas de la translation pour effectuer le transfert d'orbite, les equations de Clohessy-
Wiltshire [Clohessy et Wiltshire, 1960] peuvent etre utilisees (equations 2.5, 2.6 et 2.7). 
Elles correspondent a la dynamique d'un satellite mesuree par rapport a un autre. Ainsi, 
elles traduisent le mouvement relatif. II est toutefois necessaire d'utiliser ces equations 
dans un contexte precis. En effet, elles correspondent a une simplification des equations 
differentielles du mouvement relatif. Tout d'abord, le referentiel doit etre place de sorte 
que l'axe X soit tangent a l'orbite de la cible. L'axe Z est sur la direction entre le centre de 
Mars et la cible. L'axe Y est normal au plan des deux autres axes. II s'agit d'un systeme de 
coordonnees de la main droite. Ensuite, l'excentricite de l'orbite doit etre faible, l'orbite 
de la cible est circulaire et done la vitesse angulaire est constante. II faut que la distance 
entre les satellites soit faible par rapport au rayon de l'orbite de la cible autour de la 
planete. La masse du chasseur et de la cible doivent etre petites face a la masse de Mars. 
Enfin, les vitesses des deux satellites doivent etre tres proches [Irvin, 2001], [Kluever, 
1999], [Clohessy et Wiltshire, I960]. 
X -2nZ M 
(2.5) 
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? + n2Y =
 W (2-6) 
Z + IwX - 3w2Z = ^r (2.7) 
M 
- X,Y,Z sont les coordonnees du chasseur dans le referentiel de la cible (voir figure A.3 
de l'annexe A). 
- n = J*s est le mouvement moyen. 
- r est la distance de la cible au centre de la planete. 
- fi = M(masse de la planete) x G(constante gravitationnelle). 
- w est la vitesse angulaire de la cible autour de la planete. 
- F est la force (gravitation, ejecteurs, etc.) exercee sur chaque axe. 
2.2.2 Principe de commande d'un satellite lors d'un rendez-vous 
Le systeme de rendez-vous developpe dans cette etude s'inspire des systemes detailles dans 
[Ortega, 1995] et [Levskii, 1998]. Ainsi, il faut prendre en compte deux parties couplees au 
niveau du satellite chasseur. Tout d'abord, le satellite chasseur se place dans une bonne 
orientation, ensuite la translation lui permet de se rapprocher de la cible. La commande 
en orientation fonctionne en tout temps. Elle permet de maintenir le satellite dans la 
bonne direction malgre les perturbations. C'est seulement une fois que le satellite chasseur 
est bien oriente vers sa cible que le controleur en translation devient actif. Dans le cas 
d'une mauvaise orientation, le controleur en translation devient inactif jusqu'a ce que le 
controleur en orientation retablisse une bonne orientation du chasseur. La modelisation 
complete d'un systeme est montree a la figure 2.3. 
La partie superieure de la figure 2.3 correspond a la dynamique reelle du systeme et 
la partie inferieure permet de piloter le satellite [Belanger, 2004]. La dynamique d'un 
satellite en orbite est modelisee dans le bloc Dynamique. La modelisation des actionneurs 
se situe dans le bloc Actionneurs. II modifie le couple commande par le bloc Commande 
a la dynamique reelle. Le bloc Capteurs represente l'ensemble des capteurs permettant 
de mesurer la position, la vitesse et tous les autres etats necessaires a la commande. 
Ce bloc modelise aussi les defauts des capteurs et leurs bruits de mesure. Comme le 
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Figure 2.3 Schema de commande d'un satellite chasseur 
rendez-vous est une combinaison entre un systeme de commande en orientation et un 
systeme de commande en translation, il faut que les capteurs fournissent au satellite des 
donnees sur son orientation mais aussi sur la distance relative entre les deux satellites. 
Le bloc Navigation permet de calculer des etats du systeme en fonction de certains etats 
mesures par les capteurs. Tous les etats ne sont pas necessairement mesures en raison des 
couts qu'entrainerait l'ajout de capteurs supplementaires ainsi que leur encombrement 
sur le satellite. Le bloc Guidage definit les buts a atteindre. Dans cctte etude, cc bloc 
genere une commande en accord avec les erreurs entre la consigne et l'etat estime de la 
situation actuelle. Les erreurs prises en compte sont : l'erreur des angles d'orientation du 
satellite chasseur, l'erreur de position relative (soit la distance entre les deux satellites), 
l'erreur de la vitesse angulaire et l'erreur de la vitesse en translation. C'est dans le bloc 
Commande que sont implemented les calculs des forces et des couples a envoyer aux 
actionneurs. II recoit la commande desiree qui permet de deduire les actions demandees 
aux actionneurs [Ortega, 1995]. Deux sous-blocs composent le bloc de Commande du 
satellite : la commande en orientation et la commande en translation. Les presents travaux 
de recherche mettent l'accent sur ces deux sous-blocs. 
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Le principe de cette architecture est deja utilise sur des systemes de commande de rendez-
vous, par le professeur Ortega dans ses travaux [Ortega, 1995] et [Ortega et coll., 1999], 
mais aussi sur des realisations concretes [Kawano et coll., 2001]. Le choix d'une bonne 
methode de commande pour ces deux sous-blocs est important. Plusieurs techniques sont 
maintenant detaillees : methode de commandes classiques lineaires, methode de com-
mandes non lineaires modernes et methode de commandes en intelligence artificielle. 
2.3 Commande classique lineaire 
Un systeme de commande consiste a obtenir ou a maintenir un resultat desire par am-
plification de puissance en agissant d'une certaine fagon sur une source d'energie [DE 
LAFONTAINE, 2000]. Par la suite, d'autres commandes peuvent etre donnees pour ame-
liorer la situation. II existe de nombreux types de systemes de commande dont la stabilite 
a ete prouvee. Certains s'averent plus robustes que d'autres et leurs applications different 
selon la linearite ou non du systeme. 
2.3.1 Commande PID 
Le principe des systemes bases sur les controleurs proportionnels-integrales-derives (PID) 
repose sur l'ajout de poles au denominateur et de zeros au numerateur de la fonction 
de transfert de la dynamique du systeme afin d'en modifier le comportement [Vandoren, 
1997]. Le P correspond a un gain d'amelioration. Le I et le D correspondent a l'ajout de 
coefficients au numerateur et au denominateur afin d'eliminer l'erreur en regime permanent 
(le I) et d'ameliorer la reponse en regime transitoire (le D). 
Les controleurs PID sont developpes autour d'un point d'operation. Pour cela, une li-
nearisation est necessaire, cependant, celle-ci peut introduire une erreur d'approximation. 
Plus le systeme s'eloigne du point d'operation et moins le modele est representatif de la 
realite. Cette technologie est approuvee depuis longtemps, de nombreux outils pour leur 
conception et les preuves de stabilites existent. Cependant, ces commandes necessitent 
generalement d'utiliser un modele linearise, or les modeles de satellite sont habituellement 
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non lineaires, ce qui peut limiter l'utilisation de cette commande, de plus pour chaque 
point de linearisation, un controleur est necessaire [Belanger, 2004]. Ces inconvenients 
permettent de voir les limites de ces commandes lors de leur utilisation pour un probleme 
de rendez-vous. 
Dans [Kluever, 1999], une description concrete de la resolution du probleme de rendez-vous 
est detaillee avec l'utilisation des equations de Clohessy-Wiltshire (equations 2.5 a 2.7). 
L'auteur prend en compte la commande uniquement sur deux axes couples (equations 
2.5 et 2.7) et il se sert de la ligne reliant le chasseur a sa cible (LOS : line-of-sight) et 
l'axe Z pour calculer l'angle a a controler (figure 2.4). II calcule aussi la distance entre les 
deux satellites afin d'envoyer la bonne commande aux actionneurs du chasseur pour lui 
permettre de se rapprocher de la cible. 
X b 
Z b 
Figure 2.4 Rendez-vous par la technique de la LOS (line-of-sight) 
L'auteur utilise une linearisation par retour d'etat dont le principe est de soustraire les 
non linearites d'un systeme dynamique grace a une boucle de retroaction specifique. Cette 
procedure permet d'eliminer la prise en compte des non linearites du systeme pour la 
conception du controleur. II utilise ensuite un correcteur proportionnel-derive. Les resultats 
numeriques montrent un bon rendez-vous lorsque les satellites sont distants de 2km et cela 
en 150 minutes environ. II faut noter que la commande en orientation et la commande sur 
Cible 
Chasseur 
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le troisieme axe (axe Y, equation 2.6) ne sont pas developpees. Le probleme d'un rendez-
vous doit prendre en compte les six degres de liberte que possede un satellite (trois en 
orientation et trois en translation). II ne faut pas negliger non plus le couplage existant 
entre l'orientation et la translation qui est une part importante pour une bonne commande 
du chasseur. 
2.4 Commande non lineaire moderne 
II existe plusieurs techniques de commandes non lineaires modernes, tel que les systemes 
annulant les non-linearites grace a des boucles de retroaction, la plus connue etant la 
linearisation par retour d'etat (feedback linearisation)[Choi et coll., 2005]. Les systemes 
de commande en mode glissant (sliding mode) et les techniques de commande predictive 
(preditive control)[Richards et coll., 2006] permettent aussi de faire une commande non-
lineaire. Bien qu'interessante a analyser, elles s'eloignent de l'objectif de cette etude : la 
conception d'un controleur de rendez-vous en intelligence artiflcielle. Cependant, parmi 
ces techniques, la commande en mode glissant est une technique non lineaire robuste qui 
a la possibilite de se coupler facilement avec la logique floue. Par souci de concision et de 
pertinence, seule cette technique est developpee dans la presente etude. 
2.4.1 Commande en mode glissant 
La commande en mode glissant est une technique repandue pour les systemes non lineaires. 
Sa robustesse face aux perturbations et a un environnement qui varie fortement est son 
grand avantage. Cette technique repose sur le calcul d'une surface de glissement [Utkin 
et coll., 1999]. La commande se passe dans le plan (e, e) ou e represente l'erreur sur la 
position et e l'erreur sur la vitesse. Une surface de glissement se definit selon l'equation 
2.11. La technique repose sur le systeme suivant : 
e = u + P (2.8) 
- e represente la sortie desiree, une force dans le cas de cette etude. 
- u correspond a la loi de commande appliquee. 
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- P correspond aux perturbations supposees bornees. 
e est obtenue par une double integration par rapport au temps : 
e = hjt2 + e(0)t + I fPdtdt (2.9) 
Le but du systeme est de ramener e a l'origine (erreur de position nulle). Une loi de 
commande est alors definie de la maniere suivante : 
u = -U*sign(S) (2.10) 
Une commande tout ou rien de la forme u — ±U est definie. Dans l'equation 2.10, S 
represente la surface de glissement, c'est a dire une droite qui definit la dynamique du 
controleur. Ainsi, la valeur de sign(S) est de -1, 1 ou 0 selon la valeur de l'etat du systeme, 
d'ou l'appellation tout ou rien. L'equation generale de la surface de glissement est : 
S(e;t) = (^ + K)^% (2.11) 
K est un coefficient qui definit la surface de glissement. La plupart du temps, il est pre-
ferable d'obtenir le cas : e + Ke = 0, aim que la surface de glissement soit assimilable 
a une droite passant par l'origine, ce qui facilite la creation du controleur. En derivant 
l'equation 2.11, l'equation 2.12 est obtenue. 
S = (u + P) + Ke (2.12) 
Supposons les perturbations nulles (P=0). II faut obtenir S = 0 afin de forcer la trajectoire 
a rester en contact avec la surface de glissement lorsqu'il n'existe pas de perturbation. II 
suffit pour cela d'avoir la commande a, l'equilibre ue telle que : 
ue = -Ke (2.13) 
Cependant, une autre condition doit etre posee, car un cas sans perturbation est rarement 
obtenu dans un scenario reel. Pour cela, il faut rendre la surface de glissement attractive 
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avec la condition S = 0. Cela incite la trajectoire a suivre la surface de glissement malgre 
les perturbations, d'ou la necessite d'imposer une seconde loi de commande : 
uc = -Vsign(S) (2.14) 
II faut choisir le gain V grand par rapport aux perturbations pour eviter des problemes 
d'instabilite et ce malgre les variations de Fetat du systeme. La commande devient fina-
lement : 
u = uc + ue (2.15) 
Grace a la commande trouvee, la condition de stabilite 3 x S < 0 est satisfaite [Ng et 
coll., 1995]. Cette stabilite assure que la trajectoire va suivre continuellement la surface de 
glissement malgre les perturbations et ainsi S=0 est attractive. La convergence du systeme 
repose sur cette condition. 
Les avantages de cette technique en font une candidate interessante pour cette etude, 
comme le laisse penser les applications de la section 2.4.2. En effet, il s'agit d'une methode 
de commande non lineaire qui ne necessite aucune linearisation, de plus elle est a la fois 
robuste aux incertitudes et peu sensible aux bruits. Sa conception est simple et elle se 
couple facilement avec la logique floue [Lin et Hsu, 2002], [Ouiguini et coll., 2003]. La 
rapidite de calcul et de la modification de commande de sortie ainsi que sa precision 
durant l'ensemble des phases du controleur d'un systeme sont d'autres points qui ont 
oriente le choix d'utilisation de cette commande pour cette etude. 
L'inconvenient majeur de cette technique est l'usure des actionneurs due aux vibrations 
(voir figure 2.5). Les vibrations lors de la commande sont caracterisees par des hautes 
frequences sur les commandes qui endommagent, a long terme, les actionneurs. La logique 
floue qui est utilisee dans cette etude, a la possibility de limiter ces effets. Une fois les 
vibrations diminuees, la reponse globale du systeme est moins oscillante et la commande 
faite aux actionneurs est plus lissee et entraine la diminution de leur usure. 
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Figure 2.5 Effet des vibrations sur la surface de glissement et sur la reponse 
2.4.2 Commande en mode glissant appliquee aux satellites 
Les travaux de Lee [Lee, 1996] presentent un systeme non lineaire d'orientation de satellite. 
L'auteur utilise le mode glissant pour la commande de l'orientation en s'inspirant du 
theoreme de Lambert [Park et coll., 1999]. La dynamique est basee sur les equations 
d'Euler. Le controleur en mode glissant assure une bonne convergence de Tangle et de la 
vitesse angulaire du satellite par rapport a chaque axe. L'auteur precise que la dynamique 
est consideree parfaite. Les incertitudes des parametres et les couplages entre les axes de 
rotation ne sont pas pris en compte. Les resultats montrent un bon suivi des consignes des 
trois angles et de chacune des vitesses angulaires. L'effet des vibrations est diminue par 
l'utilisation d'une fonction de saturation plutot qu'une fonction de signe (voir equation 
2.14). 
Dans [Jan et Chiou, 2003], les auteurs proposent un controleur en mode glissant pour 
l'orientation par quaternion d'un satellite. L'orientation se fait grace a des roues a reaction. 
La surface de glissement est deduite des quaternions et de leurs derivees premieres et 
secondes. Les auteurs considerent aussi les incertitudes de l'inertie. Ensuite, ils calculent 
la rotation afin d'utiliser le couple maximal des actionneurs pour minimiser le temps 
de rotation. Les resultats montrent une convergence rapide. Les auteurs precisent que le 
temps de stabilisation des angles est deux fois plus rapide par rapport a un controleur base 
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sur une manoeuvre de rotation sequentielle des angles. Les resultats montrent la bonne 
l'orientation d'un satellite en 50 secondes. II semble done possible d'utiliser un controleur 
en mode glissant dans un environnement incertain et pour une dynamique non lineaire. 
II existe d'autres systemes de commande en mode glissant pour l'attitude tel que dans 
[Trebi-OUennu et White, 1995]. Les auteurs font ressortir les performances d'une telle 
commande. lis precisent que l'orientation de reference de chaque axe se situe entre 45° 
et 180°, que le temps de stabilisation se situe entre 5 et 10 secondes et que l'erreur de 
stabilisation reste faible. Ces resultats mettent en avant les avantages de la commande par 
mode glissant, celle-ci etant a la fois efficace pour les manoeuvres grands angles et pour 
les manoeuvres de precision. 
Malgre les avantages visibles, il existe peu d'applications de rendez-vous faites avec un 
controleur en mode glissant. Les travaux dans [Park et coll., 1999] presentent un sys-
teme de transfert d'orbite coplanaire. Les auteurs se basent sur le theoreme de Lambert 
pour effectuer les calculs des vitesses necessaires du satellite sur son orbite de depart 
et sur son orbite d'arrivee. L'originalite du systeme repose sur l'existence de deux series 
de parametres du mode glissant pour le controleur. Cela permet de fournir deux modes 
de commande, le premier caracterise le transfert d'orbite et le second l'ajustement sur 
l'orbite d'arrivee. L'utilisation d'un controleur en mode glissant a deux modes evite une 
modification continue de l'orbite de transfert. Les resultats montrent l'efficacite du sys-
teme en terme de trajectoire a suivre et de consommation de carburant. Les auteurs 
prennent en consideration les forces de perturbation du champ gravitationnel de la Terre. 
Cela demontre l'efficacite d'une commande en mode glissant face aux non linearites de 
la dynamique spatiale. II faut noter que le transfert s'effectue sur des orbites eloignees 
d'environ 400 Km. Cette situation differe d'une problematique basee sur un transfert de 
1 Km, qui correspond a la phase de closing. Cependant, il est interessant de voir qu'il est 
possible d'utiliser un controleur en mode glissant a la fois lors de la phase de homing (via 
cet article) et lors de la phase de dosing (via cette etude), ce qui apporte alors un avantage 
pour revolution future de cette commande. 
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Enfin, dans [Lin et Hsu, 2002], les auteurs utilisent le principe du mode glissant pour 
faciliter la conception d'un controleur en mode glissant flou. L'utilisation d'une surface 
de glissement limite le nombre d'entrees utilise par la logique floue. Les auteurs precisent 
d'autres avantages du mode glissant, tel que la facilite de preuve de stabilite et la rapidite 
pour passer d'une commande de sortie a une autre (commande en tout ou rien, voir figure 
4.5). 
A la fois par sa simplicity et sa performance, la commande en mode glissant s'avere une 
candidate interessante a utiliser pour le developpement du controleur de rendez-vous. Elle 
est robuste aux incertitudes du modele, peu sensible aux bruits et est efficace sur une 
large plage de donnees a controler. Le second avantage est la simplicity de conception qui 
se base sur la definition d'une surface de glissement. II ressort neanmoins un inconvenient 
majeur : les effets des vibrations. II est, toutefois, possible de resoudre ce probleme grace a 
l'utilisation de methode, telle que la logique floue. De plus, la combinaison entre la logique 
floue et le mode glissant permet le developpement d'une commande possedant l'avantage 
des deux techniques et limitant les inconvenients de chacune, comme les resultats de cette 
etude le demontrent. 
2.5 Commande en intelligence artificielle 
De nombreuses methodes de commande ont ete developpees, la plupart reposent sur des 
developpements mathematiques parfois complexes, d'autres sont limitees a des systemes 
lineaires ou simplifies. II existe aussi des methodes d'intelligence artificielle, telles que la 
logique floue ou les reseaux de neurones [Haykin, 1999]. Dans la presente etude, seule la 
logique floue est abordee. II s'agit d'une technique bien adaptee pour la commande. Elle a 
l'avantage d'etre simple a implementer et ne necessite aucune linearisation du systcmc a 
controler. De plus, elle est robuste et peu sensible aux bruits. La logique floue ne garantit 
pas la solution optimale, mais une solution appropriee. 
Les perspectives offertes par la logique floue semblent prometteuses et l'Agence Spatiale 
Europeenne (ESA) a developpe un programme pour le developpement de systemes a base 
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de logique floue [Ortega et coll., 1999]. Le but du programme est de creer des systemes 
intelligents de commande d'orientation, de rendez-vous et d'entree en atmosphere. 
2.5.1 Commande en logique floue 
La logique floue est une methode qui a ete developpee par le professeur Zadeh [Zadeh, 
1965] avant d'etre reprise et amelioree par de nombreuses personnes, telles que Takagi 
et Sugeno [Takagi et Sugeno, 1985], Elle se base sur l'experience et la connaissance du 
concepteur pour son developpement. La logique floue s'avere une methode simple pour 
realiser la commande d'un systeme complexe et hautement non lineaire. De plus, il n'est 
pas necessaire de connaitre la modelisation du systeme a controler. II est possible de 
diviser le principe de la logique floue en trois grandes phases (figure 2.6) : la fuzzification, 
l'inferenee et la defuzzification. 
Entrees 
Fuzzification Inference Defuzzification 
Sorties 
Figure 2.6 Phases de la logique floue 
Fuzzification 
La fuzzification permet d'obtenir les valeurs floues pour chaque entree. Un exemple est 
illustre a la figure 2.7. Une fuzzification s'effectue a partir des fonctions d'appartenance 
dont la forme peut varier selon chaque entree (e). Cependant, leurs amplitudes varient 
generalement de 0 a 1; 0 signifie qu'il n'y a aucune appartenance de la valeur en entree a 
la fonction d'appartenance et 1 que l'appartenance est totale. 
Dans l'exemple de la figure 2.7, une valeur d'entree de 0.8 correspond a un degre d'ap-
partenance de 0.33 pour la fonction d'appartenance Z (ZERO), de 0.66 pour la fonction 
d'appartenance P (POSITIVE) et de 0 pour la fonction d'appartenance N (NEGATIVE). 
Les fonctions d'appartenance sont nominees pour faciliter l'ecriture des regies floues. 
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• He 
Figure 2.7 Fonctions d'appartenance pour la fuzzification 
Inferences 
L'inference consiste a calculer le degre de correspondance des regies floues. Le tableau 2.1 
donne un exemple simplifie des regies floues. 
^ \ AE 
E ^ \ 
NEGATIVE 
ZERO 
POSITIVE 
NEGATIVE 
POSITIVE 
POSITIVE 
ZERO 
ZERO 
POSITIVE 
ZERO 
NEGATIVE 
POSITIVE 
ZERO 
NEGATIVE 
NEGATIVE 
TABLEAU 2.1 Exemple de regies floues 
Le tableau 2.1 montre un exemple a deux entrees (E et AE) et une sortie (Au). Un exemple 
de regie est : 
Si AE est ZERO et E est NEGATIVE alors Au est POSITIVE. 
La creation de regies est realisee par un expert connaissant l'ensemble du systeme. Puis, 
l'utilisation des operateurs ET et OU permet de prendre soit la valeur la plus petite (ET) 
soit la valeur la plus grande (OU). Dans l'exemple du tableau 2.1, si l'operateur choisi 
est ET, la valeur du consequent Au correspond a la valeur la plus petite entre AE et E. 
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Ainsi, si AE est ZERO a 0.8 et E est NEGATIVE a 0.5, alors Au est POSITIVE a 0.5. 
II est a noter que la conclusion des regies est aussi une fonction d'appartenance. 
Apres avoir infere les conclusions de toutes les regies, une autre operation permet de les 
normaliser arm qu'elles soient pretes pour l'etape de defuzzification. Deux methodes sont 
souvent utilisees : la mise a I'echelle et la coupure. 
La methode de la mise a I'echelle est une methode qui permet de reduire les fonctions 
d'appartenance en sortie. La figure 2.8 donne un apergu du principe pour un degre d'ap-
partenance de 0.35. 
a I 'eche l le 
F o n c t i o n d ' a p p a r t e n a n c e 
©n sor t i© 
SO 1 0 0 
C o n s e q u e n t 
Figure 2.8 Principe de la mise a I'echelle 
La methode de la coupure permet de tronquer les fonctions d'appartenance de la sortie. 
La figure 2.9 donne un apergu du principe pour un degre d'appartenance de 0.35. 
Defuzzification 
La defuzzification consiste a prendre toutes les conclusions inferees et obtenir ainsi la 
valeur finale de sortie. Afin d'expliquer, la supposition suivante est faite : les regies floues 
donnent pour Au des valeurs de 0.66 pour la fonction d'appartenance N et de 0.5 pour 
la fonction d'appartenance Z. II faut alors faire une combinaison des conclusions inferees, 
comme le montre la figure 2.10. II reste a calculer une sortie au systeme; le calcul du 
centre de gravite est une methode tres utilisee. Ainsi, le systeme flou donne en sortie une 
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C o u p u r e 
F o n c t i o n d ' a p p a r t e n a n o e 
e n s o r t i e 
O 5 0 1 0 0 
C o n s e q u e n t 
Figure 2.9 Principe de la methode de la coupure 
valeur non-Acme. Le calcul du centre de gravite par la methode de la coupure est celui 
utilise dans la presente etude. 
0 .5 
Consequent infere 
regie 1 
50 100 
Consequent infere 
regie 2 
0 40 50 100 
C o n s e q u e n t s c o m b i n e s 
Figure 2.10 Combinaison des consequents inferes par la methode de la coupure 
La conception d'un systeme flou est composee de plusieurs phases : 
Determiner les entrees et les sorties du systeme. 
Determiner les fonctions d'appartenance en entree et en sortie. 
Determiner les regies floues. 
Choisir les operateurs (mise a l'echelle, methode de la coupure, centre de gravite, ope-
rateurs ET, OU). 
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Le principe reste simple mais la mise au point d'un controleur flou peut se reveler delicate. 
La creation se base sur l'experience du concepteur qui doit ajuster les parametres (posi-
tions des fonctions d'appartenance, nombre de fonctions d'appartenance, etc.) et executer 
une recherche empirique du meilleur controleur possible. C'est pour cette raison qu'il est 
difficile d'obtenir, par la logique floue, un controleur optimal. 
Un inconvenient de la logique floue demeure le manque de preuves de stabilite malgre les 
bonnes performances. De plus, le nombre de regies croit de maniere exponentielle en fonc-
tion du nombre d'entrees. Ainsi, pour six entrees possedant cinq fonctions d'appartenance 
chacune, il faut coder 56 (15625) regies. II est alors necessaire de trouver une methode 
pour limiter le nombre d'entrees afin de reduire le nombre de regies du systeme. Malgre 
ces inconvenients, le cote intuitif de la logique floue facilite la creation du controleur. Les 
systemes, qui sont mal connus ou trop difliciles a modeliser reellement, utilisent des in-
formations imprecises ou entachees d'imperfections (bruits et incertitudes). Or, la logique 
floue permet la commande de ces systemes non lineaires, ou ceux dont la dynamique n'est 
pas entierement connue [Ortega et coll., 1999]. De plus, elle peut se coupler facilement 
avec d'autres methodes de commande. Selon les fonctions d'appartenance et la maniere 
d'effectuer le calcul du centre de gravite, le calcul d'une valeur de commande peut etre 
rapide. Les resultats, dans le cas d'une optimisation, peuvent s'averer similaires ou merae 
meilleurs que les resultats des systemes a commande non lineaire moderne. Enfin, le princi-
pal avantage reside dans le principe meme de la logique floue qui ajuste progressivement sa 
valeur de sortie grace aux valeurs des fonctions d'appartenance choisies, ce qui lui procure 
une bonne capacite de resistance face aux bruits. 
Sys temes flous Mamdani et Takagi-Sugeno 
Deux principales architectures se demarquent. La fuzzification et la defuzzification vues 
dans les sections precedentes sont typiques de la premiere methode, celle de Mamdani 
[Mamdani et Assilian, 1999]. La deuxieme, celle de Takagi/Sugeno [Takagi et Sugeno, 1985] 
ne fait pas de defuzzification. La sortie des regies est simplement une combinaison lineaire 
des entrees. Cette methode entraine un gain de temps, car elle elimine la defuzzification 
qui est l 'etape la plus couteuse en calcul. Sur l'exemple de la figure 2.11, si les entrees 
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de la fuzzification sont une position (P) et une vitesse (V), alors l'inference deduit un 
gain a appliquer sur chacune de ces entrees (gl et g2). La sortie (S) est done : S = 
(Pxgl) + (Vxg2). 
Entrees : Position P = 200 m Sortie : S 
Vitesse V = 0.4 m/s 
Fuzzification 
P est NEGATIVE 
V est ZERO g2 
= 5 , 
= 8 " ^ 
Inference 
S = (P x g1) + (V x g2) 
S = (200 x 5) + (0.4 x 8) 
Figure 2.11 Principe de la logique floue par la methode de Takagi-Sugeno 
2.5.2 Commande en logique floue appliquee aux satellites 
Malgre le besoin d'un systeme permettant de faciliter l'operation, il existe peu d'exemples 
de rendez-vous se basant sur une commande par logique floue. Les prochains paragraphes 
decrivent quelques unes des applications spatiales utilisant un tel systeme de commande. 
Les travaux dans [Wua et coll., 2003] decrivent un controleur flou pour l'entree dans 
l'atmosphere terrestre. Le but de l'etude est de creer un vehicule arrime a la Station 
Internationale capable de s'en eloigner, il s'agit de la desorbitation, puis d'entrer dans 
ratmosphere terrestre avant d'effectuer l'atterrissage. Le retour sur la Terre doit se faire 
de maniere autonome car le systeme doit etre capable de secourir les astronautes en cas 
de probleme. Les auteurs s'attardent sur l'entree dans l'atmosphere qui est la partie la 
plus complexe. II est necessaire de controler les trois axes de rotation du vehicule. Ceux-
ci sont controles de maniere decouplee pour faciliter la mise en place des controleurs. 
Les controleurs des trois axes de rotation possedent chacun deux entrees, correspondant 
a l'erreur de Tangle et a l'erreur de la vitesse angulaire entre l'orientation desiree et 
l'orientation actuelle du vehicule. Ces deux entrees subissent une transformation inspiree 
de la commande en mode glissant. Deux nouvelles entrees sont obtenues pour permettre 
a la commande de suive une surface de glissement. Chaque entree possede neuf fonctions 
d'appartenance, ce qui donne 81 regies floues. La sortie du controleur flou correspond 
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aux forces a appliquer sur chaque ejecteur; elle possede neuf fonctions d'appartenance. 
Les resultats et une comparaison avec un controleur non lineaire moderne montrent des 
performances acceptables. Lier la logique floue avec la commande en mode glissant evite 
aux auteurs de modifier les caracteristiques du controleur flou; ils n'ont alors qu'a modifier 
la surface de glissement pour changer la dynamique du controleur. En effet, developper 81 
regies logiques et definir l'ensemble des fonctions d'appartenance est une chose delicate. 
Le fait de simplifier l'ajustement de ces fonctions d'appartenance par l'utilisation d'une 
surface de glissement facilite la phase de developpement. Enfin, malgre une dynamique 
differente de celle de l'orientation d'un satellite dans l'espace, il est possible de voir qu'un 
controleur en logique floue peut etre utilise pour un probleme d'attitude sur trois axes 
decouples. 
Un autre modele de commande est detaille dans [Luo et Kluever, 1997]. Les auteurs y 
traitent la commande d'un transfert d'orbite par faible poussee avec des trajectoires eco-
nomiques obtenues grace a la logique floue. L'objectif du systeme est de conduire un satel-
lite en orbite geostationnaire a l'aide d'ejecteurs electriques a faible poussee. La position, 
la vitesse radiale et la vitesse transversale sont les entrees du controleur qui permettent de 
definir la commande de sortie. Chaque entree possede cinq fonctions d'appartenance. Les 
trois entrees sont prises en compte en meme temps. II y a done theoriquement 125 regies 
logiques mais les auteurs ont reduit les regies a 43. La sortie correspond a trois valeurs 
distinctes de gains a appliquer respectivement sur chacune des trois entrees. La commande 
de sortie est alors une combinaison mathematique des entrees et des gains obtenus grace a 
la logique floue. Huit tests avec une serie de conditions initiales differentes sont executes. 
L'erreur finale pour chacun des cas semble acceptable. De plus, les auteurs utilisent une 
commande optimale lineaire quadratique pour comparer les performances du controleur 
flou. II en ressort que les performances du controleur en logique floue sont legerement 
meilleures que celles de la commande optimale lineaire quadratique. De plus, la logique 
floue evite le calcul iteratif de l'equation de Riccati qui est utilisee pour determiner les 
gains. II n'y aucune commande d'orientation mentionnee par les auteurs, le satellite est 
considere comme un point. Meme si cette application ne correspond pas a un rendez-vous 
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entre deux satellites, le transfert d'orbite peut etre assimilable a la translation executee 
par un satellite chasseur vers sa cible. 
Dans [Karr et Freeman, 1997], les auteurs detaillent un systeme flou pour le rendez-
vous autonome de satellite ameliore par un algorithme genetique [Goldberg, 2001]. Les 
algorithmes genetiques se basent sur le principe de la selection naturelle. La dynamique 
du systeme utilise les equations de Clohessy-Wiltshire (voir section 2.2.1). Le systeme 
possede six variables d'entree qui sont la position et la vitesse sur chacun des axes et 
trois variables de sortie qui correspondent aux forces appliquees sur chacun des axes du 
satellite. Chaque entree possede sept fonctions d'appartenance, ce qui engendre un total de 
67 (279936) regies logiques. Les auteurs reussissent a limiter le nombre de regies a 211 en 
considerant les axes decouples lorsque les deux satellites sont eloignes et les axes couples 
quand les deux satellites sont proches. II existe done deux series de regies. Les auteurs ne 
precisent pas le nombre de fonctions d'appartenance de la sortie. Les sorties sont passees 
directement a la dynamique sans passer par une modelisation des actionneurs. Par la suite, 
les auteurs utilisent les algorithmes genetiques pour modifier les fonctions d'appartenance 
des entrees entre chaque simulation afin d'ameliorer la performance du controleur. lis 
comparent alors le controleur en logique floue developpe selon leurs connaissances du 
systeme avec le controleur en logique floue ameliore par les algorithmes genetiques. Les 
resultats montrent de bonnes performances des controleurs. Le controleur par logique floue 
reussit un rendez-vous d'une distance de 2Km en 600 secondes, alors que le controleur par 
logique floue amelioree par un algorithme genetique reussit le rendez-vous en 500 secondes. 
Cette technique montre qu'un controleur flou sans aucune combinaison avec une autre 
technique de commande peut reussir un rendez-vous. De plus, il semble facile d'ameliorer 
un tel controleur. L'inconvenient majeur de cette approche est le nombre eleve de regies 
logiques (211 regies), ce qui est un travail long et delicat, meme pour un expert. II faut 
souligner que le systeme ne prend en compte que la translation, le satellite est suppose 
garder la meme orientation tout au long du rendez-vous. 
La majorite des applications spatiales de manoeuvres orbitales et de rendez-vous se basent 
sur les equations de Clohessy-Wiltshire (equations 2.5 a 2.7) pour la description d'un sys-
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teme de rendez-vous. Dans le systeme developpe dans [Ortega, 1995], le but est de diminuer 
la distance entre les deux satellites et de diminuer les angles (l'azimut et l'elevation) for-
mes par la LOS et l'axe de vol du satellite cible (voir la figure 2.4). Des ejecteurs sont 
allumes en fonction du signe et de la valeur des angles. Deux controleurs flous sont utilises : 
le premier pour l'orientation et le second pour la translation. L'orientation possede trois 
controleurs decouples avec chacun deux entrees : Tangle d'orientation sur chaque axe et sa 
derivee. II existe quatre fonctions d'appartenance pour chaque entree. La translation pos-
sede six entrees : l'azimut, l'elevation et la distance, ainsi que leurs derivees. Pour chaque 
entree, il existe quatre fonctions d'appartenance sauf pour la distance qui n'en possede que 
deux. L'auteur reussit a limiter le nombre de regies logiques a 32 : 20 pour la translation 
et 12 pour l'orientation. Enfin, les fonctions d'appartenance en sortie utilisent des formes 
B-spline (voir figure 2.12) plutot que des formes triangulaires. Cette particularity peut 
augmenter le temps de calcul lors de la denazification. Le systeme donne de bons resul-
tats pour des rendez-vous se situant a 1km et a 500m, il tend a reduire a zero la distance 
et les angles entre le satellite chasseur et le satellite cible. La technique de l'utilisation de 
la LOS est un point fort car les angles et la distance entre les deux satellites peuvent etre 
evalues a l'aide d'un LIDAR. Un point faible reside dans l'utilisation des angles d'Euler et 
l'auteur neglige le couplage existant entre l'orientation et la translation arm de simplifier 
la conception des controleurs. 
Figure 2.12 Forme B-spline pour fonctions d'appartenance 
Ortega a ensuite ameliore son propre systeme [Ortega et Giron-Sierra, 1998]. Un systeme 
de rendez-vous entre un satellite de ravitaillement et la Station Internationale base sur la 
logique floue et ameliore par un algorithme genetique est mis en oeuvre. Le systeme est 
base sur une approche V-Bar. Le but du controleur est de reduire a zero l'angle forme par 
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l'axe de vol de la Station Internationale et la ligne LOS. Des roues a reactions inertielles 
sont utilisees pour demontrer les possibility de la logique floue avec differents action-
neurs. La reponse du controleur flou est ensuite ameliore grace a un algorithme genetique. 
Les positions des fonctions d'appartenance sont modifiees entre chaque simulation pour 
ameliorer les reponses des controleurs. Comme dans les travaux precedents, les auteurs 
utilisent les angles d'Euler. La lecture de Particle ne permet pas de savoir clairement si 
les auteurs prennent en compte le couplage entre l'orientation et la translation. 
Generalement, le mode glissant est associe a la logique floue de maniere simple afin de 
reduire les vibrations. Un bloc de logique floue est cree et additionne a la commande u 
de la commande en mode glissant [Ouiguini et coll., 2003]. Cela a pour effet de diminuer 
fortement les variations des commandes dues aux vibrations et de preserver les actionneurs. 
Dans [Lin et Hsu, 2002], un systeme de commande de missile est presente. Bien que la 
dynamique d'un missile envoye de la Terre soit differente de la dynamique orbitale d'un 
satellite, le principe de la commande pour un rendez-vous reste similaire. Les auteurs 
comparent un controleur fait en logique floue avec un controleur en mode glissant flou. 
lis precisent que le controleur en mode glissant flou est plus robuste face aux variations 
de parametres et aux effets des perturbations externes. Le systeme avec le controleur flou 
utilise deux angles et deux vitesses angulaires. Les auteurs utilisent le mode glissant pour 
passer de quatre entrees a deux entrees calculees par rapport a une surface de glissement. 
L'utilisation d'une surface de glissement limite le nombre de regies logiques, ce qui sim-
plifie la conception du controleur flou. Le controleur en mode glissant flou semblent avoir 
une stabilisation plus rapide des angles. Les resultats montrent une plus petite erreur 
de distance au moment de l'impact d'environ un metre par rapport aux resultats d'un 
controleur en logique floue. 
L'ensemble des projets realises detaille une bonne reponse des systemes controles par 
logique floue. La logique floue possede des avantages qui permettent la creation d'un 
controleur non lineaire et dont la dynamique n'est pas complete. De plus, la logique floue 
peut etre facilement combinee avec d'autres methodes d'intelligence artificielle ou des 
methodes de commande classiques ou modernes. Elle possede cependant des inconvenients 
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tel que le nombre de regies qui peut etre eleve ou la difficulte d'obtenir une commande 
optimale. 
2.6 Synthese des commandes 
Le rendez-vous pose plusieurs problemes, comme mentionnes dans les precedentes sections. 
La dynamique d'un systeme de rendez-vous est complexe. II existe peu d'applications 
concretes d'un systeme de rendez-vous autonome. Certaines etudes se limitent a ne prendre 
en compte que la commande de l'orientation ou de la translation. D'autres etudes se 
limitent a un rendez-vous entre deux satellites autour de la Terre, en se servant du GPS 
[Kawano et coll., 2001]. De plus, pour simplifier, les axes sont souvent decouples. 
Les techniques de commande classiques utilisees ont l'avantage d'etre simple a implementer 
et des preuves de stabilite existent. Ces controleurs sont construits pour etre utilises avec 
un modele dynamique linearise autour d'un point d'operation precis et plus le systeme s'en 
eloigne, plus les erreurs de commande deviennent grandes. Des techniques de commande 
plus avancees, comme le mode glissant, ont ete developpees pour eviter la linearisation. Le 
mode glissant est robuste face aux perturbations, peu sensible aux bruits et les preuves de 
stabilite ont deja ete developpees. De plus, la plage de commande de donnees est large et 
performante, que ce soit pour diminuer de grandes erreurs d'entrees ou pour permettre une 
stabilisation precise. Enfin le mode glissant permet de passer rapidement d'une valeur de 
commande a une autre grace a sa commande en tout ou rien. Un inconvenient reside dans 
l'effet des vibrations de la commande envoyee aux actionneurs. La combinaison du mode 
glissant avec la logique floue se fait facilement. Cela ameliore la situation et facilite la 
conception du controleur. Malgre les avantages, peu de projets de recherche s'interessent 
a un systeme de rendez-vous utilisant une commande en mode glissant. De plus, il ne 
semble pas exister de controleur en mode glissant flou developpe pour un probleme de 
rendez-vous. 
Ainsi, la revue de litterature montre que les systemes developpes pour une application 
de rendez-vous contierment beaucoup de simplifications pour faciliter la conception des 
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controleurs. Le present travail de recherche considere tous ces aspects : l'orientation, la 
translation, le couplage des axes de l'orientation, le couplage entre l'orientation et la 
translation et un systeme dynamique non lineaire. L'insensibilite de la logique floue face 
aux bruits et sa robustesse aux incertitudes et aux non linearites en font un bon candidat 
pour realiser cette tache complexe de commande. 
2.7 Conclusion 
Les articles de cette revue de litterature donnent une bonne idee sur le principe et les 
problemes d'un rendez-vous entre deux satellites en orbite autour de Mars. Le rendez-
vous est done l'approche, dans un environnement difficile et perturbe, entre un satellite 
autonome, pouvant effectuer a la fois une commande d'orientation et de translation, et une 
cible sans aucun systeme de commande. Pour realiser cela, la selection des commandes 
s'oriente vers des methodes d'intelligence artificielle et de commande non lineaire. Le 
choix s'est porte sur des commandes entierement en logique floue et en mode glissant et 
ameliorees par la logique floue. Ces commandes sont non lineaires et peuvent repondre aux 
problemes de l'environnement et de la precision necessaire au bon deroulement du rendez-
vous. La conception et Fajustement de ces deux commandes vont permettrent d'atteindre 
l'objectif fixe et ainsi voir les avantages et les inconvenients que representent celles ci. 
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DEUXIEME PARTIE 
CONCEPTION ET REALISATION 
DU SYSTEME 

CHAPITRE 3 
CONCEPTION ET REALISATION 
3.1 Introduction 
L'etat de Part a permis de mettre en avant les manques dans le domaine du rendez-vous 
autonome. Bien que des systemes existent, la plupart se limite a une simplification de 
la dynamique ou utilise des techniques dont les principes limitent les performances. Le 
probleme du rendez-vous est d'assurer le rapprochement securitaire de deux satellites de 
maniere autonome dans un environnement difficile. Le developpement de controleurs non 
lineaires, de technique d'intelligence artificielle ou a base de quaternions le permet. En 
configurant de maniere rigoureuse ces controleurs et en les liant aux quaternions, ceux-
ci donnent l'avantage d'avoir une bonne resistance aux bruits en maintenant une bonne 
precision.Tout d'abord, la situation initiale du probleme du rendez-vous et des outils 
necessaires au developpement sont resumes. Ensuite, l'orientation est expliquee, le choix 
d'utiliser des quaternions est detaille ainsi que la mise en place des configurations des 
controleurs en logique floue. Enfin, la realisation des controleurs en translation en logique 
floue et en mode glissant flou qui permettent l'approche finale et securitaire entre les deux 
satellites est presentee. 
3.1.1 Criteres de conception des controleurs 
II est interessant de s'attarder sur les principaux criteres de conception des controleurs de 
cette etude. Ces differents points sont un resume des axes d'orientation de cette recherche, 
ils dressent un bilan de l'apport de cette etude face a la litterature presentee. 
Utilisation des quaternions face aux angles d'Euler : Les quaternions, utilises de 
maniere similaire aux angles d'Euler, ont l'avantage d'eviter le probleme de singularity et 
de fournir de meilleures performances. 
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Utilisation d'une technique d'orientation innovante : Un controleur par quaternion 
couple assure une plus grande rapidite de convergence sans diminuer les performances face 
a un controleur par quaternion decouple. 
Prise en compte du couplage orientation/translation : Les non-linearites engen-
drees par le couplage sont prisent en compte dans le simulateur, ce qui influence les sorties 
des commandes developpees. 
Facilites d'ajustement des parametres et amelioration de la commande : La 
combinaison de la logique floue avec le mode glissant apporte la simplification d'ajustement 
de la sortie du controleur flou grace a la seule modification de la surface de glissement et 
l'effet de vibration est attenue par l'utilisation de la logique floue. 
Comparaison des commandes : Cette etude est centree sur l'utilisation d'une technique 
d'intelligence artificielle. La comparaison de conception et de performance des differentes 
approches de commande utilisant la logique floue permet de valider cette technique. 
3.2 Situation spatiale des satellites 
Le rendez-vous se divise en plusieurs parties. L'etude se limite a la phase de closing qui 
consiste a amener le chasseur d'une distance de 1000m a lm de la cible. Dans cette phase 
le satellite chasseur et le satellite cible se trouvent sur une meme orbite. 
Le developpement du controleur pour le rendez-vous est fait avec une approche V-Bar. 
L'orbite de la cible ne change pas alors que le satellite chasseur a la possibilite de modifier 
son orbite afin de s'approcher de sa cible. L'orientation initiale du satellite chasseur peut 
etre quelconque, l'objectif etant que celui-ci s'oriente correctement avant de commencer 
la translation vers le satellite cible. Le chasseur doit etre constamment bien oriente pour 
permettre une bonne translation. II est evident que dans la continuity du homing, le 
satellite est sense deja etre bien oriente. Cependant, l'assurance d'une bonne orientation 
avant la translation permet d'eviter toute divergence du satellite lors du closing. De plus, 
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les utilisateurs pourraient vouloir modifier l'orientation du satellite au debut de cette phase 
pour permettre, par exemple, une translation d'evitement d'obstacle. 
La distance finale relative entre le satellite chasseur et le satellite cible est de lm, la simu-
lation s'arrete a cette valeur. Cette distance correspond, dans les cas d'un fonctionnement 
normal, a lm a ±10cm sur l'axe de translation (note X) et a Om a ±10crn, sur les autres 
axes (Y et Z). La vitesse maximale doit etre de 0.05m/s au moment d'atteindre la distance 
finale. Ces valeurs sont prises de [Peuvedic et coll., 2005]. L'orbite des satellites est situee 
a une hauteur de 3980km du centre de Mars, il s'agit d'une valeur de base utilisee dans le 
simulateur qui correspond a une hauteur realiste pour un probleme de rendez-vous. 
3.3 Description du simulateur 
Le simulateur utilise, a ete developpe par Alcatel et pour des raisons de confidentialite, 
les details de celui ci ne peuvent pas etre developpes. Neanmoins, trois blocs principaux 
composent le simulateur : la dynamique, les capteurs et la commande. La structure est 
montree a la figure 3.1, elle s'apparente a la structure plus detaillee de la figure 2.3. 
Bloc 
commande Bloc dynamique 
Erreurs sur les 
quaternions et It 
vitesses 
Positions, angulairesy 
vitesses, 
quaternions, 
vitesses 
^ I Guidage 
angulaires 
actuelles , 
Erreurs sur 
les positions 
etles 
vitesses 
Figure 3.1 Architecture globale du simulateur 
Le bloc dynamique regroupe la dynamique de l'orientation et de la translation. Le couplage 
entre l'orientation et la translation est modelise. La dynamique des ejecteurs et des roues 
a reaction s'y trouve aussi. II aurait ete possible de se servir seulement des ejecteurs pour 
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la commande de l'orientation et de la translation. L'avantage des roues a reaction est que 
celles-ci utilisent l'energie fournie par les panneaux solaires, ce qui evite l'utilisation de 
gaz d'ejection. 
Le bloc capteurs comprend le LIDAR, un gyroscope, un accelerometre et un traqueur 
d'etoiles. II fournit les etats du satellite permettant d'executer une bonne commande. La 
distance relative entre le satellite chasseur et sa cible est mesuree grace au LIDAR, un 
capteur qui effectue un balayage par rayon laser afin de mesurer les distances. Le traqueur 
d'etoiles permet de situer le referentiel du satellite par rapport au referentiel inertiel. II se 
refere a des positions d'etoiles tres eloignees qui sont alors considerees comme fixes. 
Enfin, le bloc commande dans lequel la plus grande partie du travail de recherche pre-
sentee est developpee. Le sous-bloc Pretraitement des capteurs correspond aux operations 
detaillees dans la partie 3.4.1, il permet d'effectuer un traitement sur les donnees des cap-
teurs afin de pouvoir controler correctement le satellite. II s'agit d'operations basiques de 
transformation d'un referentiel a un autre par exemple. II est important de dire qu'au-
cun estimateur d'etat n'est utilise dans l'etude, cela permet de montrer les performances 
d'un controleur a base de logique floue pour un systeme non lineaire bruite. Le sous-bloc 
guidage permet d'obtenir les erreurs sur l'ensemble des etats par rapport aux consignes, 
il s'agit d'une simple soustraction. Enfin, les sous-blocs commande d'orientation et de 
translation envoient les commandes aux roues a reaction et aux ejecteurs afin de satisfaire 
les conditions desirees d'orientation et de translation. 
3.4 Orientation 
Le satellite chasseur doit s'orienter afin de s'aligner correctement vers le satellite cible. 
Cette phase est indispensable avant de pouvoir commencer la translation, car le LIDAR 
doit pointer le laser sur la cible afin de pouvoir controler correctement la translation. 
Trois methodes sont developpees. La premiere est classique et utilise les angles d'Euler : le 
satellite doit tourner autour de chacun des axes pour s'orienter correctement. Chacun des 
axes est controle de maniere independante. La seconde methode utilise les quaternions de 
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maniere decouplee. Une troisieme methode evite l'utilisation des commandes de chacun 
des axes de maniere independante : il s'agit du controleur par quaternion couple. 
3.4.1 Referentiels, orientation et vitesse 
Les capteurs ne fournissent pas necessairement tous les etats du satellite. II faut done 
reproduire les etats que les capteurs ne peuvent pas fournir. Ceci est fait dans le bloc 
Pretraitement des capteurs du simulateur. Ann de eontroler le chasseur correctement, il 
faut transformer les etats du systeme d'un referentiel a un autre. 
Quaternions 
Les quaternions sont une extension des nombres complexes. lis possedent un scalaire, et 
trois autres elements formant un vecteur. C'est une fagon de representer une rotation 
unique de valeur (j) autour d'un axe a tel que montre a l'equation 3.1 et a la figure 3.2. Les 
quaternions permettent d'eviter le probleme de singularity des angles d'Euler. Ce probleme 
a lieu lorsqu'une valeur pour un des trois angles d'Euler empeche de distinguer la valeur 
respective des deux autres angles. 
dO 
dl 
d2 
d3 
' cos(l) 
axsin(&) 
aysin{fj 
azsin(&) 
- ax, ay et az correspondent aux composantes de l'axe de rotation a. 
- <f> correspond a la valeur de rotation. 
- rj correspond a la premiere valeur du quaternion, dO. 
- e correspond au vecteur regroupant les trois dernieres valeurs du quaternion, dl a d3. 
II est possible de faire un lien entre une matrice de rotation et un quaternion. En effet, le 
passage d'un referentiel a un autre peut se faire a l'aide des neuf elements d'une matrice de 
rotation, telle que celle proposee en annexe a l'equation A.2, ou a l'aide d'un quaternion. 
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• x 
Figure 3.2 Rotation autour de l'axe a d'une valeur de <j> 
Pour passer d'une matrice de rotation a un quaternion, il est possible d'utiliser l'equation 
3.2. 
Q = 
V 
~e 
dO 
dl 
d2 
d3 
0^.5 x (1 + Mil + M22 + M33) 
0.25/q0 x (M23 - M32) 
0.25/gO x (M31 - MIS) 
0.25/qO x (M12 - M21) 
(3.2) 
- M est une matrice 3 x 3 . 
- MXY est la valeur de la matrice M de la ligne X et de la colonne Y. 
- r) correspond a la premiere valeur du quaternion, dO. 
- e correspond au vecteur regroupant les trois dernieres valeurs du quaternion, dl a d3. 
Produit de quaternions 
II est utilise afm de trouver l'erreur d'orientation du satellite. Dans cette etude, le quater-
nion d'erreur est note Qch-orb- Le calcul s'effectue entre le quaternion Qch-i et le quater-
nion Qi-orb (equation 3.3). 
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Q, ch—orb (3-3) 
rO dOqO - (dlql + d2q2 + d3q3) 
rl dOql + dlqO - d2q3 + d3q2 
r2 d0q2 + dlq3 + d2q0 - d3ql 
r3 d0q3 - d\q2 + d2q\ + d3q0 
- qO + Iql + Jq2 + Kq3 correspond au quaternion Qch-i-
- dO + Idl + Jd2 + Kd3 correspond au quaternion Qi-orb-
- rO + Ir\ + Jr2 + Kr3 correspond au quaternion Qch~0rb • 
Matrice de passage du referentiel orbital au referentiel inertiel 
La matrice M^-i, deduite des equations 3.4 a 3.6, permet de trouver le quaternion Qi_mh. 
Ml = M2x M3 (3.4) 
M2 = n&rmbVMars-chXlVelMara-ch) (3-5) 
M3 = normdVMars-ch) (3.6) 
- norm correspond a la norme du vecteur. 
- MX correspond a la ligne x de la matrice M^b-i-
Vitesse angulaire sur chacun des trois axes du referentiel du chasseur 
Elle correspond a la variation de Tangle entre le referentiel orbital et le chasseur dans le 
referentiel du chasseur (chf0,teOrb-ch)- Pour cela, le gyroscope fournit la variation de Tangle 
entre le referentiel inertiel et le chasseur dans le referentiel du chasseur (chratej^ch)- II faut 
aussi connaitre la variation de Tangle entre le referentiel inertiel et le referentiel orbital dans 
le referentiel du chasseur (c/lrate/_or.b). Elle se deduit de la formule de la vitesse angulaire 
moyenne (voir equation 3.7). II ne reste alors plus qu'a executer une soustraction entre les 
deux. 
L'orbite est a une hauteur de 3890 km, le parametre gravitationnel de Mars est de 4.28e1:\ 
il s'agit du produit entre la masse de Mars et la constante universelle de gravitation. Le 
calcul de la vitesse angulaire moyenne n est detaille a Tequation 3.7. 
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Pour la commande en orientation par quaternion, il faut utiliser la vitesse angulaire et le 
quaternion Qch-orb', cette partie est developpee dans les sections 3.4.3 et 3.4.4. 
3.4.2 Commande d'orientat ion par angles d'Euler 
Cette methode a ete realisee dans une premiere phase de developpement. Elle n'est pas 
testee parce qu'elle s'avere moins avantageuse a utiliser par rapport a une methode utilisant 
les quaternions. II existe un probleme de singularity avec les angles d'Euler. Le principe 
de cette commande est d'orienter le referentiel du satellite chasseur pour le placer dans la 
meme direction que le referentiel du satellite cible. 
La commande en orientation par angles d'Euler utilise les trois erreurs sur les angles 
et sur la vitesse angulaire sur chaque axe. Chacun des angles est controle de maniere 
independante. La commande en logique floue a pour but d'appliquer un couple aux roues 
a reaction pour reduire les trois angles a zero. 
La commande en logique floue est similaire pour les trois axes. Les angles sont dans l'in-
tervalle [—n, n]. II y a trois fonctions d'appartenance pour un angle en entree : negatif, 
zero et positif. La figure 3.3 detaille Failure des fonctions d'appartenance des entrees. II 
est preferable que Tangle converge rapidement vers une valeur proche de zero, d'ou une 
fonction d'appartenance a zero petite par rapport aux fonctions d'appartenance positive 
et negative. II existe aussi trois fonctions d'appartenance pour une vitesse angulaire : nega-
tive, zero et positive. Les valeurs des bornes pour l'ensemble des fonctions d'appartenance 
de la vitesse sont fixees empiriquement a -0.2 et 0.2 rad/s. Si les valeurs de ces bornes 
sont trop elevees, la commande de Tangle sera faite avec une vitesse angulaire elevee et la 
position de Tangle risque d'osciller beaucoup autour de zero avant de se stabiliser. Si les 
valeurs sont trop petites, la commande de sortie sera plus faible et le temps de stabilisa-
tion sera plus long. Pour la sortie, il existe trois fonctions d'appartenance : positif, zero 
et negatif. La figure 3.4 donne un apergu de leur placement. Les valeurs des bornes sont 
etablies grace a une maniere empirique. 
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Figure 3.3 Fonctions d'appartenance en entree de la commande en orientation par angles 
d'Euler 
Le tableau 3.1 montre les regies developpees pour la commande avec angles d'Euler. Les 
regies sont identiques pour les controleurs de chaque axe. 
angle/vitesse 
negatif 
zero 
positif 
negative 
positif 
positif 
zero 
zero 
positif 
zero 
negatif 
positive 
zero 
negatif 
negatif 
TABLEAU 3.1 Regies logiques du controleur en orientation par les angles d'Euler 
En plus du probleme de singularity, la commande par angles d'Euler a donne de moins 
bons resultats lors des tests preliminaires. Cette methode est abandonnee car la reponse 
du systeme par ces controleurs est plus lente en regime transitoire et la stabilisation est 
plus longue en regime permanent. Les tests du chapitre 4 sont done effectues en utilisant 
les controleurs par quaternion. 
3.4.3 Commande d'orientat ion par quaternion decouple 
La commande par quaternion decouple est similaire a celle des angles d'Euler. Le meme 
principe de logique floue est applique. II y a done trois controleurs prenant en entree le 
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a r t l e r j . m 
Figure 3.4 Fonctions d'appartenance en sortie de la commande en orientation par angles 
d'Euler 
quaternion de l'erreur et Ferreur sur la vitesse angulaire entre le referentiel du chasseur et 
celui de la cible. Le satellite est considere bien oriente quand la norme des quaternions est 
inferieure a 0.03. Cette valeur a ete determinee de maniere experimental; elle permet une 
bonne orientation du chasseur et un debut rapide de translation. La figure 3.5 represente 
les fonctions d'appartenance en entree. La valeur d'un quaternion se situe entre -1 et 1, 
ce qui correspond aux bornes des fonctions d'appartenance des quaternions. Les bornes 
des fonctions d'appartenance de la vitesse angulaire ont ete etablies de fagon empirique. 
II existe trois fonctions d'appartenance en sortie : positif, zero et negatif. La figure 3.6 
donne un apergu du placement des fonctions d'appartenance. Les valeurs des bornes ont 
ete definies de maniere empirique. Le tableau 3.2 detaille les regies floues developpees, 
elles sont identiques pour les trois controleurs. 
angle/vitesse 
negatif 
zero 
positif 
negative 
positif 
positif 
zero 
zero 
positif 
zero 
negatif 
positive 
zero 
negatif 
negatif 
TABLEAU 3.2 Regies logiques du controleur en orientation par quaternion decouple 
3.4.4 Commande d'orientat ion par quaternion couple 
Afin d'ameliorer les performances des commandes et du temps de traitement, il est interes-
sant de diminuer le nombre de controleurs. Pour cela, une etude parue dans [Belanger et 
de Lafontaine, 2005] est choisie. Elle permet de coupler les controleurs en orientation. Le 
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Figure 3.5 Fonctions d'appartenance en entree de la commande en orientation par qua-
ternion 
- 2 - 1 O 1 
T o r q u e X c 
N . m 
-1 O 1 
T o r q u e Y c 
N . m 
2 - 2 0 . 4 O 0 . 4 
T o r q u e Z c 
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Figure 3.6 Fonctions d'appartenance en sortie de la commande en orientation par qua-
ternion 
controleur prend en entree le quaternion de l'erreur entre l'orientation actuelle du chasseur 
et l'orientation desiree ainsi que l'erreur sur la vitesse angulaire entre les deux. 
Un pretraitement est effectue avant la commande afin de simplifier le systeme. Les equa-
tions 3.8, 3.9 et 3.10 montrent ces operations et la figure 3.7 les illustre. 
cf)e = 2 x acos{Qx) (3.8) 
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WeT • ~a 
a = acos(—— ) (3.10) 
We 
4>e correspond a la rotation a effectuer pour reduire l'erreur en orientation. 
normeiyVe) correspond a l'erreur sur la vitesse angulaire. 
a correspond a l'angle entre le vecteur erreur sur la vitesse angulaire We et l'axe de 
rotation du quaternion a. 
a correspond aux trois dernieres valeurs du quaternion d'entree (Qch-orb)-
Qi correspond a la premiere valeur du quaternion d'entree (Qch-orb)-
Figure 3.7 Illustration des composantes pour la commande par quaternion couple 
La commande se fait en deux etapes. La premiere consiste a reduire a a zero. Une fois que 
cela est fait, la rotation autour de a permet de reduire <f>e, but final de l'asservissement 
en rotation. 
Le bloc de commande en logique floue prend en entree trois valeurs (0e, norme(We) et a) 
et donne en sortie deux increments (Ka et K&w). Les fonctions d'appartenance des entrees 
sont detaillees a la figure 3.8. 
Ces deux increments sont des gains a appliquer sur les vecteurs a et Aw. Les deux sorties 
finales correspondent aux equations 3.11 et 3.12. Le couple de sortie final correspond a 
la somme des valeurs Ta et T&w calculees. Les fonctions d'appartenance des sorties sont 
detaillees a la figure 3.9. 
Ta=Kaa (3.11) 
T2W= KAW AW (3.12) 
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Figure 3.8 Fonctions d'appartenance des entrees </>e, We et a de la commande en orien-
tation par quaternion couple 
- Ta et T&w correspondent aux sorties du controleur. 
- Aw correspond a la composante de We perpendiculaire a a. 
Les tableaux 3.3 correspondent aux regies floues de la sortie Ka alors que le tableau 3.4 
correspond a celles de la sortie KAw. 
4>lWe-+ 
ZE 
PS 
PL 
ZE 
ZE 
PS 
PL 
PS 
ZE 
PS 
PS 
PL 
NL 
NS 
PS 
(j)iWe^ 
ZE 
PS 
PL 
ZE 
ZE 
PS 
PL 
PS 
PS 
PS 
PL 
PL 
PL 
PL 
PL 
TABLEAU 3.3 Regies logiques pour a = 180 et regies logiques pour a — 0 
a[We^ 
P S 
90 
PL 
PS 
PS 
PS 
PS 
PL 
PL 
PL 
PL 
TABLEAU 3.4 Regies logiques pour a = PS, 90 ou PL 
Dans [Belanger et de Lafontaine, 2005], il est possible de retrouver les raisons des regies 
logiques, ainsi que les differents effets des positionnements des fonctions d'appartenance 
sur les temps de convergence et de stabilisation. Des resultats de comparaison sont donnes 
et expliques au chapitre 4 afin de differencier la commande par quaternion decouple et 
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Figure 3.9 Fonctions d'appartenance des sorties Ka et KAw de la commande en orien-
tation par quaternion couple 
couple. Des essais preliminaries ont montre que la commande par quaternion donne de 
meilleurs resultats que la commande par angles d'Euler. 
3.5 Translation 
Une fois le chasseur bien oriente, la phase de la translation peut etre amorcee, tout en 
gardant le chasseur bien oriente tout au long de la translation. Au depart, le satellite 
chasseur se trouve a une distance d'environ 1000m de la cible. II faut alors reduire la 
distance entre la cible et le chasseur, tout en controlant la vitesse pour que le rendez-vous 
respecte les specifications. II est important que la commande en orientation soit active en 
tout temps afin que le satellite chasseur reste bien oriente vers la cible au fur et a mesure 
qu'il se rapproche. 
La commande en translation du satellite chasseur utilise les donnees de position et de vi-
tesse relatives entre les deux satellites. Contrairement a l'orientation, la distance relative 
entre le chasseur et la cible sur les trois axes (chVch-d) est directement deduite des infor-
mations fournies par le LIDAR. La vitesse relative entre les deux (Chvelch-Ci) est deduite 
de la distance relative. 
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3.5.1 Commande en translation par logique floue 
La commande en translation se fait de maniere decouplee. II y a done trois controleurs, 
un pour chaque axe de translation. Dans une situation ou la distance relative entre le 
chasseur et la cible est petite face a la hauteur de l'orbite, les effets des couplages entre 
les axes de translation sont negligeables. Le chasseur se trouve sur la meme orbite que la 
cible et a une distance dennie. Le controleur doit maintenir le satellite chasseur sur cette 
orbite et reduire la distance qui le separe du satellite cible. 
Les fonctions d'appartenance sont differentes pour les trois controleurs. La cible et le 
chasseur sont sur la meme orbite, la distance les separant est de l'ordre de 1000m sur l'axe 
de translation (X). La distance sur les autres axes se limite a quelques dizaines de metres. 
La figure 3.10 detaille 1'allure des fonctions d'appartenance en entree. 
Figure 3.10 Fonctions d'appartenance en entree de la commande en logique floue 
Les fonctions d'appartenance en sortie sont ties differentes d'un controleur a un autre, 
comme le montre la figure 3.11. Les tableaux 3.5 et 3.6 donnent les regies logiques pour 
les controleurs en X puis en 7 et Z. 
II est interessant de noter une particularite dans le controleur en X. En effet, la fonc-
tion d'appartenance zero de la vitesse en X (figure 3.10) n'est pas centree sur la vitesse 
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Figure 3.11 Fonctions d'appartenance en sortie de la commande en logique floue 
position/vitesse 
zero 
positif 
positif grand 
negatif grand 
positif 
positif 
zero 
negatif 
positif 
zero 
negatif 
zero 
negatif 
negatif 
negatif 
positif 
negatif 
negatif 
negatif 
TABLEAU 3.5 Regies logiques du controleur en translation de l'axe X 
Om/s, contrairement a l'ensemble des fonctions d'appartenance des entrees des autres 
controleurs. De plus, la sortie en X de la figure 3.11 possede une fonction d'appartenance 
positive centree sur une valeur plus grande que la fonction d'appartenance negative. Pour 
la commande de la position en X, le chasseur doit s'approcher de la cible a une vitesse 
precise jusqu'au rendez-vous complet. II est preferable que le chasseur se rapproche de 
maniere continue de la cible, pour eviter ainsi une course saccadee qui risquerait de faire 
echouer le rendez-vous. Ce placement des fonctions d'appartenance revient a forcer le sa-
tellite chasseur a garder une vitesse minimale. Pour les positions en Y et Z, le referentiel 
du satellite doit etre place le plus pres possible du referentiel de la cible. 
position/vitesse 
negatif 
zero 
positif 
negatif 
positif 
positif 
zero 
zero 
positif 
zero 
negatif 
positif 
zero 
negatif 
negatif 
TABLEAU 3.6 Regies logiques du controleur en translation des axes Y et Z 
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Les bornes des fonctions d'appartenance des vitesses ont ete etablies de maniere empi-
rique. Les bornes des positions en Y et Z sont choisies afin que les controleurs restent 
operationnels pour une variation de plusieurs dizaines de metres de l'orbite du chasseur. 
Le closing est considere comme un echec quand le chasseur depasse la cible sur l'axe de 
translation (position X inferieure a zero). En effet, les controleurs sont developpes de sorte 
que les commandes en Y et Z fonctionnent en tout temps. Si le chasseur depasse sa cible 
en X, cela signifie que la distance sur les autres axes est superieure a lm. Les risques de 
collision sont alors trop eleves lorsque le chasseur corrige sa position en X, la distance 
sur les autres axes ayant forcement diminuee. II est done inutile d'utiliser des fonctions 
d'appartenance negative pour la position en X. 
3.5.2 Commande en translation par mode glissant flou 
Un controleur en mode glissant flou est developpe pour chacun des axes de translation. 
L'attrait principal, lors de la conception et des tests, est sa robustesse aux incertitudes 
et son insensibilite face aux bruits (voir section 2.4). De plus, le mode glissant a la par-
ticularite de se coupler facilement avec la logique floue, ce qui permet de simplifier la 
conception d'un contrdleur. L'ajustement des parametres est simple puisqu'il se caracte-
rise par la modification de la surface de glissement. Les ajustements de la logique floue sont 
plus delicats car il est parfois difficile pour un humain d'imaginer les consequences d'une 
modification. La technique de couplage entre les deux commandes consiste a remplacer la 
valeur constante V du gain de la loi de commande du mode glissant par un gain variable 
calcule a partir de la position et de la vitesse relative entre le chasseur et la cible grace 
a la logique floue. Le gain diminue au fur et a mesure que le chasseur s'approche de la 
cible. Ceci a pour effet de diminuer la commando en tout ou rien envoyee aux actionneurs 
et limite done les effets des vibrations (voir figure 4.5). Cette commande peut done etre 
ajustee facilement, rapidement et fournir en plus une bonne resistance aux bruits et aux 
perturbations, ce qui en fait une bonne candidate pour une application de rendez-vous. 
En entree, il y a cinq fonctions d'appartenance pour la position et pour la vitesse, la figure 
3.12 detaille leurs emplacements. L'utilisation de cinq fonctions d'appartenance plutot 
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Figure 3.12 Fonctions d'appartenance en entree de la commande en mode glissant flou 
que trois permet un ajustement plus precis du gain au fur et a mesure de l'approche 
du chasseur de sa cible. Le tableau 3.7 montre les regies en X et le tableau 3.8 montre 
les regies en Y et Z. II y a cinq fonctions d'appartenance par entree, ce qui entraine la 
necessite de coder 25 regies floues. La figure 3.13 detaille les fonctions d'appartenance en 
sortie. Elles sont au nombre de cinq et determinent la valeur precise du gain. Les bornes 
des fonctions d'appartenance de la sortie sont choisies grace aux gains V constants utilises 
sur les premiers essais de developpement d'une commande en mode glissant. 
La valeur du coefficient K (voir section 2.4) correspondante pour l'axe Y est de ^ et 
pour l'axe Z de ^ . Plus la valeur de K est petite, plus la reponse du controleur est 
attenuee. Le coefficient du contrdleur pour l'axe X est de -^. Cette valeur est choisie afin 
que l'amortissement soit suffisamment grand pour permettre un closing a une vitesse qui 
respecte les specifications. 
3.6 Bilan de conception 
Le principe du systeme de rendez-vous utilise dans cette etude est detaille. Le scenario 
utilise part du principe que le satellite chasseur se trouve sur la meme orbite que la 
cible, mais distant de 1000m. Par la suite, le satellite chasseur se dirige vers la cible 
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position/vitesse 
negative 
grand 
negative 
zero 
positive 
positive 
grand 
negative grand 
positive 
grand 
positive grand 
positive 
positive 
zero 
negative 
positive 
grand 
positive 
positive 
zero 
negative 
zero 
positive 
positive 
zero 
negatif 
negative 
positive 
positive 
zero 
negative 
negative 
negative 
grand 
positive grand 
zero 
negative 
negative 
negative grand 
negative 
grand 
TABLEAU 3.7 Regies logiques du controleur en translation en mode glissant flou en X 
position/vitesse 
negative 
grand 
negative 
zero 
positive 
positive 
grand 
negative grand 
positive 
grand 
positive grand 
positive 
zero 
zero 
negative 
positive 
grand 
positive 
positive 
zero 
zero 
zero 
positive 
positive 
zero 
negatif 
negative 
positive 
zero 
zero 
negative 
negative 
negative 
grand 
positive grand 
zero 
zero 
negative 
negative grand 
negative 
grand 
TABLEAU 3.8 Regies logiques du controleur en translation en mode glissant flou en Y 
et Z 
selon l'approche V-Bar, plus stable. Le rendez-vous est considere comme reussi lorsque le 
chasseur se situe a 1 metre de la cible. II est aussi necessaire que la vitesse au moment 
d'atteindre la distance finale soit de 0.05m/s maximum. Ces criteres sont definis afin 
d'eviter un rendez-vous trop brusque qui pourrait endommager les deux satellites. Pour 
permettre cela, plusieurs commandes sont developpees. 
La modifications d'orientation du satellite est effectuee par une technique a base de qua-
ternion decouple et une technique a base de quaternion couple. Les commandes par qua-
ternion ont l'avantage d'eviter le probleme de singularite, elles ont aussi des performances 
meilleures que les techniques a base d'angles d'Euler. L'utilisation des quaternions pour 
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Figure 3.13 Fonctions d'appartenance en sortie de la commande en mode glissant flou 
cette application de rendez-vous est done une forte valeur ajoutee par rapport a la litte-
rature exposee. De plus, la comparaison d'un controleur par quaternion decouple face a 
un controleur par quaternion couple fournit un interet supplemental a cette etude. La 
conception des controleurs en orientation est simple puisqu'il est possible de les developper 
sans tenir compte, dans un premier temps, de la translation. Des ajustements mineurs ont, 
par la suite, ete effectues pour ameliorer les commandes. Le tableau 3.9 dresse le bilan des 
avantages et inconvenients des trois techniques presentees. 
Pour effectuer la translation, une premiere commandes est faite a base de logique floue et 
une seconde lie la commande en mode glissant avec la logique floue. II n'est pas necessaire 
de connaitre le modele pour pouvoir developper ces lois de commande. Ainsi, par une 
methode empirique, il est possible de fournir des lois de commande efficaces et facilement 
modiflables. Le fait de prendre en compte le couplage entre l'orientation et la translation 
tout en fournissant une comparaison entre un controleur en logique floue et un contro-
leur en mode glissant flou est un apport interessant de cette etude. Le developpement 
des controleurs en translation est plus delicat. En effet, ceux-ci subissent l'influence de 
l'orientation, le couplage entre l'orientation et la translation en est la principale raison. 
Le developpement du controleur en mode glissant s'est fait rapidement. II ne depend que 
de la surface de glissement, les ajustements sont alors effectues plus facilement. Le deve-
loppement du controleur en logique floue est plus ardu. Un compromis entre le nombre de 
fonction d'appartenance et la commande de sortie du controleur doit etre fait. Le choix 
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utilise limite le nombre de ces fonctions et facilite ainsi le developpement des regies lo-
giques. Cependant, cela a un effet sur la precision et la resistance de la commande face aux 
bruits. Le tableau 3.10 detaille les avantages et inconvenients des commandes presentees. 
Les tableaux des avantages et inconvenients resument les points positifs et negatifs des 
differentes techniques selon les retours de la revue de litterature et selon les impressions 
du concepteur lors de la creation des controleurs. 
Techniques 
Angles 
d'Euler 
Quaternion 
decouple 
Quaternion 
couple 
Avantages 
-Utilisee depuis longtemps 
-Modification facile a imaginer 
sur le comportement 
-Mathematique simple 
-Pas de probleme de singularite 
-Rapidite de convergence 
-Modification facile a imaginer 
sur le comportement 
-Pas de probleme de singularite 
-Rapidite de convergence 
-Facilite d'ajustement une 
fois les regies logiques connues 
Inconvenients 
-Probleme de singularite 
-Lenteur de convergence 
-Definition des regies delicate 
-Mathematique complexe 
-Definition des regies delicate 
-Mathematique complexe 
-Modification difficile a imaginer 
sur le comportement 
TABLEAU 3.9 Avantages et inconvenients des commandes d'orientation 
3.7 Conclusion 
La revue de conception permet de definir la situation physique choisie, pour le rendez-vous. 
Le chasseur doit combler une distance de 1000m le separant de sa cible, il finit l'etape 
de closing a lm de sa cible. La conception de la commande en orientation en logique 
floue permet de faire ressortir deux possibilites utilisees : l'orientation par quaternion 
couple et par quaternion decouple. La translation utilise deux types de commandes : 
Tine commande en logique floue et une commande en mode glissant couplee a la logique 
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Commandes 
Logique 
floue 
Mode 
glissant 
flou 
Avantages 
-Ne necessite pas un 
mo dele exact 
-Optimisation simple 
-Couplage avec d'autres 
commandes possible 
-Creation intuitive 
-Bonne resistance aux bruits 
-Preuves de stabilite existantes 
-Diminution de l'effet de vibration 
-Robustesse aux incertitudes 
-Bonne resistance aux bruits 
-Ajustement simple 
-Commande en tout ou rien 
-Rapidite de calcul 
-Calcul mathematique reduit 
a la surface de glissement 
Inconvenients 
-Manque de preuve de stabilite 
-Creation des regies logiques 
se basant sur les 
connaissances du concepteur 
-Ajustement empirique 
-Augmentation du 
nombre de regies en fonction 
des entrees et des fonctions 
d'appartenance 
-Effet de vibration 
-Lenteur si ajustement 
mal fait 
TABLEAU 3.10 Avantages et inconvenients des commandes de translation 
floue. La conception du controleur en logique floue est plus delicate que celle utilisant 
la combinaison du mode glissant avec la logique floue. L'utilisation des quaternions est 
meilleure que celle des angles d'Euler qui ont alors ete ecartes des tests. II existe done 
quatre controleurs. Avec le developpement de quatre configurations de controleurs, il est 
possible d'effectuer une serie de tests qui vont permettent de faire ressortir la meilleure 
combinaison de commande et de connaitre les limites de chacune. 
CHAPITRE 4 
RESULTATS 
4.1 Introduction 
La revue de conception a permis d'expliquer en detail les controleurs utilises. La mise au 
point des controleurs est une tache delicate qui demande du temps et de la rigueur, une 
bonne conception correspond a de bons resultats de test. II est neanmoins important de 
connaitre les limites que peuvent supporter les controleurs face a differentes variations de 
l'environnement, des caracteristiques physiques ou des conditions d'utilisation. Pour cela 
une grande quantite de test est developpee pour les quatre configurations de controleurs 
possibles afin de valider Putilisation du systeme pour une application de rendez-vous.Tout 
d'abord, les tests dans des conditions ideales pour l'orientation et pour la translation 
valident le bon developpement des controleurs. Par la suite, les tests sur le bruit des 
capteurs et actionneurs permettent de differencier les configurations par rapport a leurs 
resistances face a ce bruit. Puis, les tests sur les variations des caracteristiques physiques 
sont effectues, ils correspondent a une variation de la masse, de l'inertie, du desequilibre 
et du delai sur les capteurs du satellite. Enfin, des tests de Monte-Carlo permettent de 
valider le systeme pour des variations aleatoires de l'ensemble des parametres. 
4.2 Presentation des tests 
Les tests sont divises en quatre parties. La premiere partie est constitute par les tests de 
reussite dans des conditions ideales pour le closing afin de valider le developpement des 
controleurs en orientation et en translation et par un test du temps mis par le controleur 
en orientation pour positionner le chasseur dans la bonne direction. La seconde partie 
regroupe tous les tests effectues sur la tolerance du systeme aux bruits sur les capteurs 
et les ejecteurs. La troisieme partie teste les tolerances aux variations des caracteristiques 
65 
66 CHAPITRE4. RESULTATS 
physiques du satellite chasseur. Enfin, la derniere partie consiste en un test global de style 
Monte-Carlo afin de valider le systeme dans des conditions variees. 
Pour la premiere et la troisieme partie, deux sortes de figures sont faites. Les figures 
generates qui montrent le closing du debut jusqu'a la fin et des zooms de ces figures qui 
s'interessent a la situation finale du chasseur a lm de la cible. Les figures generates se 
trouvent a l'annexe B et les zooms dans le present chapitre. 
II y a quatre configurations de systeme de commande pour les tests. 
CI. Un controleur en orientation utilisant les quaternions de maniere decouplee et un 
controleur en translation en logique floue. 
C2. Un controleur en orientation utilisant les quaternions de maniere decouplee et un 
controleur en translation en mode glissant flou. 
C3. Un controleur en orientation utilisant les quaternions de maniere couplee et un 
controleur en translation en logique floue. 
C4. Un contrdleur en orientation utilisant les quaternions de maniere couplee et un 
controleur en translation en mode glissant flou. 
4.3 Tests de reussite 
4.3.1 Test en conditions ideales 
Dans cette premiere serie de tests, il n'y a aucun bruit sur les capteurs et les actionneurs 
sont consideres parfaits. Les specifications physiques correspondent a des valeurs realistes 
de base utilisees dans le simulateur. La masse du satellite est de 1520Kg; la matrice 
d'inertie est donnee au tableau 4.1 et le centre de gravite du satellite se situe a un vecteur 
[1.76 0.026 0.005] par rapport au centre du referentiel du chasseur. Les positions et les 
vitesses initiales placent le satellite chasseur sur la meme orbite que le satellite cible mais 
decale de 1000m. Les angles initiaux permettent d'orienter le chasseur dos au satellite 
cible, la pire des situations. 
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Jxx = 1500 
Jyx ~ '-Ai 
"zy " 
Jxy — *^J 
Jyy = 1170 
JZy — AD 
Jxz = o 
JyZ = 25 
Jzz = 800 
TABLEAU 4.1 Matrice d'inertie de base 
Les figures 4.1 et 4.2 montrent un closing qui s'effectue sans probleme entre les deux 
satellites. La figure 4.1 montre les resultats pour la configuration Cl et la figure 4.2 pour 
la configuration C2. 
II est possible de diviser les figures en 2 phases. Tout d'abord la phase d'orientation, qui 
permet au satellite chasseur de faire face a sa cible, ce qui se traduit par les grandes 
variations de 0 a 700 secondes sur la figure B.l en annexe, par exemple. La seconde phase 
commence done aux alentours de 700 secondes, dans ce cas en particulier, et le chasseur est 
considere comme bien oriente; la commande en translation est alors activee. Les positions 
en Y et Z sont les premieres a se stabiliser autour de zero, cela signifie que les controleurs 
forcent le chasseur a rester sur la bonne orbite. La courbe en X montre ensuite que le 
chasseur se rapproche de la cible. Les vitesses en Y et Z doivent etre le plus pres possible 
de zero. La vitesse sur l'axe de translation X diminue au fur et a mesure que le chasseur se 
rapproche de la cible. La vitesse ne doit pas atteindre Om/s, car le chasseur doit continuer 
sa course jusqu'a la distance finale. 
Les figures 4.3 et 4.4 illustrent la reussite du closing avec les configuration C3 ct C4. Lc 
principe reste exactement le meme, seule la reponse globale et les valeurs finales varient 
legerement. II est possible de remarquer une difference pour l'axe de translation X entre 
les controleurs en translation en logique floue et en mode glissant. En effet, le controleur 
en mode glissant permet une approche plus douce : la position et la vitesse diminuent 
plus progressivement. La surface de glissement etant une droite passant par l'origine, cela 
signifie que les commandes envoyees au satellite sont ajustees, en fonction de sa position et 
de sa vitesse precise, jusqu'a la fin du rendez-vous, e'est a dire, au moment ou l'erreur de la 
position et de la vitesse se confondent avec l'origine du repere de la surface de glissement. 
Avec le controleur en logique floue, le petit nombre de fonctions d'appartenance pour 
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Figure 4.1 Zoom des positions et des vitesses du chasseur par rapport a la cible dans les 
conditions ideales par la configuration CI. 
la position et la vitesse limite la precision dans les derniers metres du rendez-vous. La 
strategie adoptee est de forcer le satellite a effectuer les derniers metres avec une vitesse 
constante, ce qui evite le rajout de fonction d'appartenance et facilite la conception du 
controleur. II est done possible d'observer un point d'inflexion en position et en vitesse au 
temps 2730s, comme le montre la figure 4.1. Le point d'inflexion de la figure 4.1 montre 
la deceleration finale du satellite. Cette deceleration tardive limite les performances du 
controleur. II est aussi possible de voir sur les figures 4.1 et 4.3 que la vitesse tend vers 
une valeur proche de -0.04m/s. Cela est du au nombre de fonctions d'appartenance et 
a leur position. En effet, en limitant les fonctions d'appartenance, le controleur est plus 
sensible au bruit sur le LIDAR (voir la section 4.4). Le positionnement des fonctions 
d'appartenance force le satellite a garder une vitesse minimum de -0.04m/s limitant ainsi 
les effets du bruit. L'augmentation du nombre de fonctions d'appartenance peut ameliorer 
la reponse d'un controleur mais rend la conception plus complexe. Ce probleme n'existe 
pas sur le controleur en mode glissant dont le principe a l'avantage de fournir a la fois une 
reponse douce et d'etre robuste face au bruit. 
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Figure 4.2 Zoom des positions et des vitesses du chasseur par rapport a la cible dans les 
conditions ideales par la configuration C2. 
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Figure 4.3 Zoom des positions et des vitesses du chasseur par rapport a la cible dans les 
conditions ideales par la configuration C3. 
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Figure 4.4 Zoom des positions et des vitesses du chasseur par rapport a la cible dans les 
conditions ideales par la configuration C4. 
La figure 4.5 illustre la difference de commande entre un controleur en mode glissant et un 
controleur en mode glissant flou. Avec le mode glissant, la valeur du gain V est constante, 
tandis qu'avec le mode glissant flou, le gain V varie en fonction de la situation du chasseur 
par rapport a sa cible. Les vibrations des controleurs en mode glissant creent des hautes 
frequences sur la commande. Le gain variable permet de reduire les amplitudes de ces 
hautes frequences, ce qui diminue les effets nefastes sur les actionneurs. 
4.3.2 Test du temps d'orientation 
Ce test permet de calculer le temps de stabilisation moyen pour l'orientation. Un minimum 
de 300 simulations est fait avec les controleurs en orientation par quaternion couple et par 
quaternion decouple. Une variation limitee a ±10m est faite sur chacune des positions 
initiales. Une variation limitee a ±10cm/s est faite sur chacune des vitesses initiales [Peu-
vedic et coll., 2005]. Le quaternion initial d'orientation du chasseur est choisi au hasard 
afin de le placer dans une position initiale quelconque. 
Le satellite est considere comme bien oriente lorsque la valeur de la norme des quaternions 
est inferieure a 0.03. La commande de l'orientation par quaternion decouple s'est faite en 
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Figure 4.5 Difference entre la commande de sortie avec un gain V constant et un gain 
modifie par la logique floue 
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Figure 4.6 Difference du temps d'orientation entre les controleurs par quaternion decouple 
et par quaternion couple 
moyenne en 864s. La commande par quaternion couple s'est faite en 267s. La commande 
par quaternion couple est done plus de trois fois plus rapide pour effectuer la premiere 
phase du rendez-vous. La figure 4.6 detaille un exemple de simulation pour les controleurs 
72 CHAPITRE4. RESULTATS 
utilisant les quaternions de maniere decouplee et couplee. Dans cet exemple, il est possible 
de voir des simulations dont le temps de stabilisation est inferieur a la moyenne calculee. 
Comme le controleur par angles d'Euler, la commande permettant l'orientation d'un des 
trois quaternions destabilise les deux autres, ce qui provoque un retard dans la stabilisation 
globale du satellite. Le controleur par quaternion decouple, permet de definir un axe autour 
duquel le contrdleur modifie l'orientation du satellite. Les quaternions sont alors traites 
simultanement grace a une seule commande, evitant ainsi de destabiliser un quaternion 
au detriment d'un autre. 
4.4 Tests de tolerance au bruit 
lis sont faits afin de voir la tolerance du systeme dans ces conditions. Le bruit gaussien 
est present sur l'ensemble des capteurs utilises et se caracterise par un ecart type et une 
moyenne. La plus grande partie du bruit ajoutee aux capteurs se situe dans une limite de 
trois fois l'ecart type. Pour cette etude, la moyenne est situee a zero, et la variation de 
l'ecart type est faite de maniere uniforme et elle se caracterise par une valeur maximale 
am. L'ensemble du bruit de base des capteurs est montre au tableau 4.2. Ces valeurs sont 
utilisees initialement dans le simulateur et correspondent a des valeurs realistes pour de 
veritables capteurs [Peuvedic et coll., 2005]. 
Capteurs 
Gyroscope 
Traqueur d'etoiles 
Angle de visee du LIDAR 
Mesure de distance du LIDAR 
Ejecteurs 
Bruit de base (3 sigma) 
±lA5e-5deg/rt- h 
±A8e-5deg 
±250urad 
±lcm 
±1% 
TABLEAU 4.2 Bruit de base sur l'ensemble des capteurs 
Un minimum de 200 simulations est fait pour chacun des capteurs. Pour chaque simulation, 
une valeur d'ecart type situee entre zero et om est choisie et testee. Avec ces tests, il est 
possible de voir les performances et les limites du systeme face a une valeur de bruit elevee. 
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Les parties qui suivent detaillent les resultats et un bilan expliquent les raisons des limites 
des capteurs face aux bruits. II est aussi possible de voir les differences de performance 
des configurations testees. Les limites du bruit sur le gyroscope, le traqueur d'etoiles, le 
LIDAR et les ejecteurs sont donnees. 
Bruit sur le gyroscope 
Le gyroscope permet de connaitre la vitesse angulaire du satellite par rapport au referentiel 
inertiel. Du bruit sur ce capteur engendre done des erreurs sur la vitesse angulaire du 
chasseur, ce qui peut compromettre la commande en orientation. Si les donnees sur la 
vitesse angulaire sont trop bruitees, le satellite oscille autour des axes de rotation. Comme 
les performances de la commande en translation dependent de la bonne orientation du 
satellite, de grosses variations d'angles risquent de faire echouer le closing. 
Les figures 4.7 a 4.10 representent la situation de chacune des simulations pour les quatre 
configurations des controleurs. Les positions et les vitesses finales sur chacun des trois 
axes y sont detaillees. Les simulations montrent les limites du bruit sur le gyroscope 
supportables par les controleurs. Le tableau 4.3 resume les limites du bruit sur le gyroscope 
pour toutes les configurations de controleur. 
Controleurs (orientation/translation) 
CI 
C2 
C3 
C4 
Ecart type du bruit 
2.52 x 1CT4 deg/rt-h 
1.4 x 10"4 deg/rt-h 
2.61 x 1CT4 deg/rt-h 
3.8 x 1CT4 deg/rt-h 
TABLEAU 4.3 Limite de l'ecart type du bruit sur le gyroscope 
Les performances sont semblables pour tous les controleurs. II est cependant possible de 
remarquer que la configuration C4 donne les meilleures performances. Les limites se situent 
aux alentours d'un sigma de 3.8 x 10~4 deg/rt-h alors que les autres se placent au mieux a 
2.61 x 10~4 deg/rt-h. La commande par quaternion couple offre une meilleure insensibilite 
au bruit par rapport a la commande par quaternion decouple. 
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Figure 4.7 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit sur le 
gyroscope avec la configuration CI et am = 4.5 x 10~4 deg/rt-h. 
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Figure 4.8 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit sur le 
gyroscope avec la configuration C2 et am = 2.7 x 10~4 deg/rt-h. 
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Figure 4.9 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit sur le 
gyroscope avec la configuration C3 et am = 4.5 x 10~4 deg/rt-h. 
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Figure 4.10 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit sur le 
gyroscope avec la configuration C4 et am = 5.5 x 10~4 deg/rt-h. 
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Figure 4.11 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit sur le 
traqueur d'etoiles avec la configuration CI et am — 0.025 deg. 
Bruit sur le traqueur d'etoiles 
Le traqueur d'etoiles permet de situer l'orientation du satellite par rapport au referentiel 
inertiel. Une erreur sur cette mesure engendre des erreurs dans le calcul du quaternion 
d'orientation du satellite. Ce bruit influence done la commande en orientation. Les figures 
4.11 a 4.14 montrent les limites que peuvent supporter les controleurs. Le tableau 4.4 
resume les resultats. 
Controleurs (orientation/translation) 
CI 
C2 
C3 
C4 
Ecart type du bruit 
0.0125 deg 
0.0136 deg 
5.56 x 10~3 deg 
9.7 x 10~3 deg 
TABLEAU 4.4 Limite de l'ecart type du bruit sur le traqueur d'etoiles 
Les resultats de ces tests montrent que les configurations Cl et C2 donnent les meilleures 
performances. Cela permet de confirmer que le controleur en logique floue possede une 
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Figure 4.12 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit sur le 
traqueur d'etoiles avec la configuration C2 et om — 0.025 deg. 
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Figure 4.13 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit sur le 
traqueur d'etoiles avec la configuration C3 et am = 0.025 deg. 
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Figure 4.14 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit sur le 
traqueur d'etoiles avec la configuration C4 et am = 0.02 deg. 
bonne resistance face au bruit. Le couplage entre les axes du controleur par quaternion 
couple rend plus sensible le systeme face au bruit sur le traqueur d'etoiles. Cependant, la 
resistance reste bonne car le temps de stabilisation compense les effets du bruit. Ainsi, si 
une grosse variation unique due au bruit intervient dans les derniers metres du rendez-vous, 
le controleur en orientation par quaternion couple sera plus rapide pour se re-stabiliser afin 
de reussir le rendez-vous. En effet, si une variation importante des angles survient dans 
les derniers metres du closing, la translation est desactivee, ce qui retarde la deceleration, 
faisant ainsi echouer le closing, la translation ne peut alors redevenir active qu'une fois 
l'orientation stabilisee. Meme si l'insensibilite des controleurs par quaternion decouple est 
plus elevee, les resultats restent proches pour les quatre controleurs. 
Bruit sur la mesure de distance du LIDAR 
II est possible de voir sur les figures 4.15 a 4.18 la limite du bruit sur la mesure de distance 
du LIDAR que les controleurs peuvent supporter. Le tableau 4.5 montre les ecarts types 
du bruit pour toutes les configurations des controleurs. 
Les configurations par la commande en mode glissant donnent les meilleurs resultats. Le 
systeme eprouve des problemes lorsque l'ecart type du bruit atteint 0.0183m, la vitesse 
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Controleurs (orientation/translation) 
CI 
C2 
C3 
C4 
Ecart type du bruit 
0.0128m 
0.0183m 
0.0127m 
0.0166m 
TABLEAU 4.5 Limite de l'ecart type du bruit sur la mesure de distance du LIDAR 
en Z depasse alors des limites de —0.05m/s. L'ecart type maximal du bruit est semblable 
pour toutes les configurations des controleurs. Les controleurs en logique floue ont une 
robustesse moins importante face au bruit sur la vitesse, cela est due aux choix de concep-
tion. Les controleurs en logique floue forcent le satellite a garder une vitesse proche de 
0.04m/s. Or le bruit sur la mesure de distance du LIDAR engendre un bruit sur la vi-
tesse du satellite chasseur. A une grande distance, la vitesse du satellite peut etre elevee, 
car il n'y a aucun risque de collision entre le chasseur et la cible. L'amplitude du bruit 
est faible par rapport a la valeur de la vitesse du chasseur; le controleur est peu affecte. 
Cependant, plus le chasseur se rapproche de la cible, plus la vitesse est faible et plus le 
bruit a d'influence sur le controleur. L'influence maximale se situe dans les derniers metres 
du closing, au moment ou le maximum de precision est necessaire pour reussir le closing. 
II faut rappeler que le bruit de base sur la mesure de distance possede un ecart type de 
0.01m. La robustesse des controleurs est faible face a une augmentation du bruit sur la 
mesure de distance du LIDAR. 
Bruit sur l'angle de visee du LIDAR 
Le bruit sur l'angle du LIDAR est du a l'imprecision du point de visee du laser. Le pointage 
reel du faisceau laser est legerement decale par rapport a la position de pointage parfaite. 
La difference entre les deux forme un angle. Contrairement a la mesure de distance, cette 
imprecision affecte moins le chasseur lorsqu'il est pres de la cible. En effet, l'imprecision 
entre la position reelle et theorique du pointage laser est plus grande a 1000m qu'a quelques 
metres. La figure 4.19 donne un apergu du principe. 
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Figure 4.15 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit sur la 
mesure de distance du LIDAR avec la configuration Cl et am = 0.020m. 
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Figure 4.16 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit sur la 
mesure de distance du LIDAR avec la configuration C2 et am = 0.027m. 
4.4. TESTS DE TOLERANCE AU BRUIT 81 
O 0 . 0 0 5 0.01 0 .015 
S i g m a (m) 
O 0 .005 0.01 0 .015 
S i g m a (m) 
0 .02 
[ • Pos i t i on f ina le e n z | 
' * 
• - • 
0.2 
0.1 
0 • 
- 0 . 1 
- 0 . 2 
- | * V i t e s s e f i r a l e e n x l 
• 
O 0 .005 0.01 0 .015 
S i g m a (m) 
0 . 2 
0 . 1 
O 
0.1 
0.2 
•I • 
. 
V i t e s s e f ina le e n y | 
-
• 
O 0 .005 0.01 0 .015 
S i g m a (m) 
0 . 2 
0 .1 
O 
-0 .1 
- 0 . 2 
O 0 .005 O.01 0 .015 
S i g m a (m) 
0 .02 
.cr 
• 
V i t e s s e f ina le e n z | 
-
— . ~ T — x ~ r ij-—**•**•*£ 
Figure 4.17 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit sur la 
mesure de distance du LIDAR avec la configuration C3 et am = 0.022m. 
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Figure 4.18 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit sur la 
mesure de distance du LIDAR avec la configuration C4 et am — 0.027m. 
82 CHAPITRE4. RESULTATS 
Cible 
Distance 
d'imprecision 
Faisceau laser desaligne 
Erreur de 
visee 
Faisceau laser bien oriente LIDAR 
Figure 4.19 Principe de l'erreur sur Tangle de visee du LIDAR 
Controleurs (orientation/translation) 
CI 
C2 
C3 
C4 
Ecart type du bruit 
6.5 x 1 ( T W 
1.66 x 10~3rad 
5.62 x 1 0 - W 
9.92 x 10-4rad 
TABLEAU 4.6 Limite de l'ecart type du bruit sur la mesure de Tangle du LIDAR 
Les figures 4.20 a 4.23 detaillent la limite du bruit que les controleurs peuvent supporter. 
Le tableau 4.6 resume les resultats des ecarts types maximums du bruit. L'imprecision 
sur Tangle de visee du LIDAR diminue les performances des controleurs en translation. 
Une difference existe entre les controleurs. La limite du controleur en mode glissant flou 
face au bruit est meilleur que celle du controleur en logique floue. L'imprecision de Tangle 
de visee du LIDAR cree un bruit important sur la vitesse de translation. La deceleration 
tardive et les difficultes pour controler la vitesse par le controleur en logique floue sont les 
raisons des moins bonnes performances. 
Bruit sur les ejecteurs 
Dans un cas realiste, les ejecteurs ne sont jamais parfaits. II faut modeliser des imper-
fections en ajoutant un bruit. Les figures 4.24 a 4.27 illustrent les tolerances du bruit en 
poussee sur les ejecteurs acceptables par les controleurs. Le tableau 4.7 resume les limites 
du bruit pour les differentes configurations de controleur. 
II est possible de voir le bruit sur les ejecteurs que les controleurs peuvent supporter. Le 
bruit de base se situe a 1%. La configuration C4 commence a avoir des difficultes aux 
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Figure 4.20 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit sur 
Tangle de visee du LIDAR avec la configuration Cl et om = 1 x 10~3rad. 
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Figure 4.21 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit sur 
l'angle de visee du LIDAR avec la configuration C2 et am = 2.5 x 10~3rad. 
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Figure 4.23 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit sur 
l'angle de visee du LIDAR avec la configuration C4 et am = 3.5 x I0~3rad. 
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Figure 4.24 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit en 
poussee sur les ejecteurs avec la configuration CI et am = 0.3iV. 
alentours de 23%. Les performances des autres configurations restent bonnes, car dans le 
pire des cas, un bruit de 8.4% est tolere. Le bruit sur les ejecteurs n'influence le closing 
que lors des derniers metres. Au debut, le chasseur se situe loin de la cible et si une grosse 
variation survient sur les ejecteurs, les controleurs ont le temps de corriger la situation. 
Lorsque le chasseur est pres de la cible, une grosse variation sur la poussee des ejecteurs 
augmente la vitesse ou modifie son orbite de maniere trop importante. De plus, le couplage 
de la translation avec l'orientation cree un effet d'amplification du bruit sur les ejecteurs. 
Tout cela contribue a faire echouer le closing. 
Controleurs (orientation/translation) 
CI 
C2 
C3 
C4 
Ecart type du bruit 
0.139iV 
0.084iV 
0.1485 AT 
0.23N 
TABLEAU 4.7 Limite de l'ecart type du bruit sur les ejecteurs 
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Figure 4.25 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit en 
poussee sur les ejecteurs avec la configuration C2 et am = 0.3N. 
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Figure 4.26 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit en 
poussee sur les ejecteurs avec la configuration C3 et am = 0.3./V. 
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Figure 4.27 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du bruit en 
poussee sur les ejecteurs avec la configuration C4 et am = 0.3N. 
Bilan des tests de tolerance 
Les tests de tolerance au bruit font ressortir les meilleures configurations face aux varia-
tions des donnees des capteurs. Le controleur en mode glissant flou fournit une vitesse 
mieux ajustee selon la position que le controleur en logique floue. Le fait que le contro-
leur en logique floue force la vitesse du rendez-vous a 0.04m/s laisse peu de marge de 
manoeuvre sur cette vitesse pour reussir un rendez-vous securitaire dans le cas de bruits 
eleves. Les controleurs par mode glissant flou des configurations C2 et C4 donnent les 
meilleurs resultats. Les tests de tolerance au bruit, ne differencient pas clairement les per-
formances des controleurs par quaternion couple et decouple. Le couplage des axes semble 
dans certains cas limiter la resistance aux bruits (avec le traqueur d'etoiles). Cependant le 
temps de stabilisation plus rapide du controleur par quaternion couple assure une bonne 
convergence du systeme pour des conditions de bruit importantes. Les resultats dans cette 
etude tendent a prouver que la logique floue possede une bonne capacite de resistance face 
aux bruits. Son utilisation pour une application de rendez-vous est done interessante. Les 
controleurs en logique floue ou en mode glissant flou offrent de bonnes performances pour 
un systeme fortement bruite. 
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4.5 Tests des caracteristiques physiques 
Les caracteristiques physiques peuvent varier d'un satellite a l'autre. Elles peuvent aussi 
changer au cours d'une meme mission (la consommation du carburant,etc). II y a aussi 
un delai de traitement des informations des capteurs, une variation du centre de gravite 
du satellite. De plus, la poussee des ejecteurs est asymetrique, ceux-ci etant jumeles, ils ne 
sont done pas forcement identiques, en effet, les petites differences dans la mecanique reelle 
des ejecteurs peuvent provoquer des variations dans le comportement reel du satellite. 
Toutes ces imperfections influencent les commandes envoyees par les controleurs, il est done 
important de connaitre les tolerances pour ces caracteristiques. Des tests sont effectues 
pour la masse, l'inertie, le delai, le desalignement des ejecteurs et le centre de gravite. 
4.5.1 Tests de masse 
Les controleurs sont developpes pour un satellite d'une masse de 1520Kg. Un premier test 
est fait avec une diminution de 50% de la masse, soit 760Kg, pour toutes les configurations 
des controleurs. Les figures 4.28 a 4.31 montrent la reussite du dosing. Pour toutes les 
configurations, les specifications sont respectees. Les positions et les vitesses par la com-
mande en translation en mode glissant flou sont les plus bruitees a cause des effets des 
vibrations. Cependant, le controleur en mode glissant flou permet un closing plus doux 
que le controleur en logique floue, puisqu'une masse plus petite facilite le closing et que la 
vitesse est plus facile a controler. Pour le controleur en translation en logique floue, la dece-
leration est plus rapide, ce qui ameliore les performances et assure de meilleures positions 
et vitesses finales dans les conditions normales d'utilisation pour une masse faible. 
Un deuxieme test est fait avec une masse superieure a 1520Kg. Une masse de 1700Kg 
est la limite pour le bon closing avec la configuration CI, done une augmentation de 
11.85% de la masse. Au dela de 1700Kg, le satellite ne ralentit pas suffisamment pour 
permettre un closing dans de bonnes conditions. La deceleration tardive due a la masse 
supplemental influence les performances du controleur en translation en logique floue. 
La figure 4.32 illustre le closing pour cette masse de satellite. A la fin du closing, la vitesse 
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Figure 4.28 Zoom des positions et vitesses pour une masse de 760Kg par la configuration 
CI. 
sur l'axe de translation est superieure a 0.05m/s et la position en Z est superieur a 0.1m. 
Les performances de la configuration C2 sont meilleures, pour une masse de 2650Kg, le 
satellite reussit le closing. Les vitesses et les positions sont respectees comme le montre 
la figure 4.33. Au dela de cette augmentation de 74% de la masse, la poussee initiale 
pour commencer la translation du satellite est trop forte. La diminution de la vitesse est 
insuffisante, ce qui provoque un echec du closing. 
Le meme test est realise avec la configuration C3, la figure 4.34 montre le resultat, la 
figure 4.35 illustre le resultat pour la configuration C4. Le controleur en translation de la 
configuration C3 oscille fortement dans les derniers metres du closing et cela, malgre une 
masse de seulement 1700Kg. La configuration C4 est plus performante, puisque le closing 
s'effectue bien pour le double de la masse initiales, soit 3040Kg. 
Dans le cas d'une augmentation de la masse, les controleurs eprouvent plus de difficulte a 
reussir le closing. Le controleur en translation en mode glissant flou est le plus performant. 
La deceleration tardive qui a lieu avec le controleur en logique floue est la raison des moins 
bonnes performances. La stabilite de l'orientation ameliore la commande en translation, 
ce qui permet une plus grande augmentation de la masse. Les ejecteurs ne peuvent pas 
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Figure 4.29 Zoom des positions et vitesses pour une masse de 760Kg par la configuration 
C2. 
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Figure 4.30 Zoom des positions et vitesses pour une masse de 760Kg par la configuration 
C3. 
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Figure 4.31 Zoom des positions et vitesses pour une masse de 760Kg par la configuration 
C4. 
fournir une poussee infinie. Des ejecteurs plus puissants, permettraient d'ameliorer les 
performances du closing pour des satellites de grande masse. II y aurait alors plus de force 
pour ralentir le satellite. Une modification ou une amelioration de la loi de commande est 
aussi une possibilite pour ameliorer le rendez-vous d'un satellite de masse elevee. 
4.5.2 Test d'inertie 
Un premier test d'inertie est effectue pour des valeurs deux fois superieures. En se referant 
au tableau 4.1, cela correspond en pratique a Jxx=3000, Jyy=2340 et Jzz 1600. La figure 
4.36 montre le closing pour la configuration Cl et la figure 4.37 pour la configuration 
C2. Dans les deux cas, l'augmentation de l'inertie a peu d'influence sur les controleurs 
en orientation. Le closing reussit sans probleme; les specifications sont respectees. Le 
meme test est realise avec les configurations C3 et C4, les figures 4.38 et 4.39 indiquent 
les resultats : le closing reussit sans probleme, les positions et les vitesses finales sont 
respectees. La valeur de l'inertie, meme deux fois plus grande, semble avoir peu d'influence 
sur les controleurs en orientation. 
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Figure 4.32 Zoom des positions et vitesses pour une masse de 1700Kg par la configuration 
CI. 
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Figure 4.33 Zoom des positions et vitesses pour une masse de 2650Kg par la configuration 
C2. 
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Figure 4.34 Zoom des positions et vitesses pour une masse de 1700Kg par la configuration 
C3. 
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Figure 4.35 Zoom des positions et vitesses pour une masse de 3040Kg par la configuration 
C4. 
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Figure 4.36 Zoom des positions et vitesses pour une inertie de 2 J par la configuration CI. 
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Figure 4.37 Zoom des positions et vitesses pour une inertie de 2J par la configuration C2. 
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Figure 4.39 Zoom des positions et vitesses pour une inertie de 2J par la configuration C4. 
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Un second test est realise sur des valeurs d'inertie deux fois plus petites : Jxx=750, 
Jyy=585 et Jzz=400. La figure 4.40 montre le closing par la configuration Cl. Le clo-
sing s'effectue sans aucun probleme done une reduction de l'inertie a une faible influence 
sur les configurations Cl et C2, comme le montre la figure 4.41. Le meme test est realise 
avec les configurations C3 et C4; les resultats apparaissent aux figures 4.42 et 4.43. Une 
plus petite valeur de l'inertie influence peu les controleurs. 
L'inertie amene peu de changements sur les performances des controleurs. L'augmentation 
du double et la diminution a la nioitie des valeurs originales de l'inertie n'empechent pas la 
reussite du closing et cela pour toutes les configurations. Tous les controleurs sont robustes 
pour de fortes variations de l'inertie. 
4.5.3 Test de delai 
Ce test place la limite du delai pour l'envoi des donnees a 2 secondes. Au-dela de cette 
valeur, le closing devient difficile puisque les oscillations sont trop importantes pour per-
mettre au chasseur de respecter les specifications de position. Le delai entre la mesure de 
l'etat reel du satellite et sa prise en compte par le traitement fausse trop la situation. 
La figure 4.44 detaille le closing effectue par la configuration Cl. Le systcme reussit a sc 
stabiliser et les amplitudes des oscillations creees par le retard diminuent fortement dans les 
derniers metres du closing. La figure 4.45 detaille les performances de la configuration C2 ; 
le closing s'effectue sans probleme. La stabilisation sur l'axe de translation est meilleure 
par le controleur en logique floue. Les oscillations sur la vitesse de l'axe de translation de 
la figure 4.45 sont dues aux vibrations du mode glissant. La stabilisation sur les autres 
axes est meilleure par le controleur en translation en mode glissant flou. 
Le meme test est realise avec les configurations C3 et C4. Les resultats sont presentes 
aux figures 4.46 et 4.47. Les deux configurations des controleurs reussissent le closing. Le 
controleur en mode glissant flou apporte une reponse plus douce par rapport au controleur 
en logique floue, mais le delai provoque une amplification de l'effet des vibrations, ce qui 
cree de fortes oscillations. 
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Figure 4.40 Zoom des positions et vitesses pour une inertie de J/2 par la configuration 
CI. 
15 
10 
5 
\ . I profil de la position en x | 
• ^ ^
 : 
2 5 0 0 
0 . 2 
O.I 
O 
0.1 
0 .2 
3 0 0 0 3 5 0 0 
T e m p s (s) 
I profil de ta position en y |" 
-
3 0 0 0 3 5 0 0 
T e m p s (s) 
profil de la Vitesse en y 
•fU4"»<*f,<*'*»-'*"—w*|'—*v*v^r-
3 0 0 0 3SOO 
T e m p s (s) 
a> - 0 . 0 5 
l _ - profil d e la v i t e s s e e n z: | 
• 
3 0 0 0 3 5 0 0 
T e m p s (s) 
Figure 4.41 Zoom des positions et vitesses pour une inertie de J/2 par la configuration 
C2. 
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Figure 4.42 Zoom des positions et vitesses pour une inertie de J/2 par la configuration 
C3. 
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Figure 4.43 Zoom des positions et vitesses pour une inertie de J/2 par la configuration 
C4. 
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Figure 4.45 Zoom des positions et vitesses avec un delai de 2s sur les capteurs par la 
configuration C2. 
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Figure 4.46 Zoom des positions et vitesses avec un delai de 2s sur les capteurs par la 
configuration C3. 
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Figure 4.47 Zoom des positions et vitesses avec un delai de 2s sur les capteurs par la 
configuration C4. 
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4.5.4 Test de desequilibre des ejecteurs 
Le desequilibre des ejecteurs peut provoquer une rotation du satellite. Ce test permet aussi 
de voir la robustesse des controleurs face au couplage de la rotation et de la translation. 
II y a douze ejecteurs sur le satellite, deux sur chacune de ses faces. Si la poussee est 
trop grande ou trop petite pour un ejecteur, il provoque un changement de vitesse et une 
modification de l'orientation du satellite. 
Les figures 4.49 a 4.52 montrent les resultats des simulations. Le tableau 4.8 resume les 
desequilibres maximums et minimums acceptables pour permettre un closing securitaire. 
La figure 4.48 montre le quaternion d'erreur pour les quatre configurations. Ce test est 
effectue avec un desequilibre sur un ejecteur de 0.5%. II est possible de voir que l'erreur 
reste faible, les controleurs en orientation permettent de stabiliser le satellite efficacement 
pendant la translation. 
La configuration C4 presente les meilleurs resultats. Le couplage entre l'orientation et la 
translation est une difficulte importante dans le probleme de rendez-vous. Les pourcentages 
de desequilibre des poussees tolerables correspondent aux limites qui assurent de reussir 
100% des closings. Le desequilibre sur les ejecteurs induit un changement d'orientation, 
il faut que les controleurs en orientation le corrigent durant la translation. Le tableau 4.8 
fait ressortir les meilleures performances de la commande en mode glissant (C2 et C4). La 
configuration CI se demarque par ses moins bons resultats. L'utilisation du mode glissant 
avec la commande par quaternion couple permet d'obtenir la meilleure robustesse face au 
desequilibre des ejecteurs. 
Pour confirmer les performances sur le desequilibre, il est interessant de s'attarder sur le 
total des reussites pour toutes les simulations effectuees sur chaque configuration. II arrive 
que le closing se deroule bien pour une valeur de desequilibre beaucoup plus elevee que 
le desequilibre maximal du tableau 4.8. Ainsi, pour la configuration C4, 79.63% de toutes 
les simulations effectuees reussissent le closing dans des conditions securitaires, malgre un 
desequilibre superieur a -2.38% pour une partie des simulations effectuees. La figure 4.52 
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Figure 4.48 Quaternion erreur des configurations CI a C4 pour un desequilibre sur un 
ejecteur de 0.5%. 
montre qu'il y a peu de simulations qui sortent des limites. La configuration C4 se revele 
done plus robuste que les autres. 
Configurations 
CI 
C2 
C3 
C4 
Desequilibre maximal des poussees 
pour reussir 100% des closings 
-1.23% a 0.84% 
-2.14% a 2.15% 
-1.91% a 1.73% 
-2.38% a 2.1% 
Reussite du closing pour 
toutes les simulations realisees 
60.6% 
71.4% 
67.43% 
79.63% 
TABLEAU 4.8 Limites du desequilibre des ejecteurs 
4.5.5 Test de var ia t ion du cent re de g rav i te 
La variation du centre de gravite a une influence sur le couplage entre l'orientation et 
la translation. II est interessant de connaitre les limites du positionnement du centre de 
gravite afin de connaitre la robustesse des controleurs face a cette perturbation. La position 
initiale du centre de gravite se situe a [1.76 0.026 0.005] par rapport au repere du chasseur. 
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Figure 4.49 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du desequilibre 
en poussee sur les ejecteurs avec la configuration CI avec om — 4%. 
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Figure 4.50 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du desequilibre 
en poussee sur les ejecteurs avec la configuration C2 avec om = 4%. 
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Figure 4.51 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du desequilibre 
en poussee sur les ejecteurs avec la configuration C3 avec om = 4%. 
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Figure 4.52 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction du desequilibre 
en poussee sur les ejecteurs avec la configuration C4 avec om = 4%. 
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Une variation maximale de ±4% sur la position du centre de gravite de chaque axe est 
utilisee. Les resultats des figures 4.53 a 4.56 montrent les limites face a la norme calculee 
par rapport aux variations des trois axes. Le tableau 4.9 detaille les limites maximales 
supportees pour chacune des configurations. 
II est possible de voir que toutes les configurations obtiennent des resultats similaires, ce 
qui prouve la robustesse de la logique floue. Les resultats obtenus par le controleur en 
orientation par quaternion decouple sont neanmoins legerement meilleurs. II semble que 
le couplage des axes du controleur par quaternion couple a une certaine influence sur la 
robustesse de cette variation. Cela est du au fait que l'influence de la variation du centre de 
gravite n'est pas la meme en fonction des axes. En effet, des essais preliminaries ont montre 
que l'influence de cette variation sur l'axe X est plus importante. Une fois l'orientation 
terminee, la translation sur les axes Y et Z reste faible puisque le satellite chasseur se 
situe sur la meme orbite que la cible. La translation sur l'axe X est done la plus grande, 
les ejecteurs fournissent une poussee plus importante au debut du rendez-vous. Etant 
donne que le centre de gravite a une influence sur le couplage orientation/translation, une 
variation importante risque de perturber l'orientation au demarrage de la translation , ce 
qui peut alors avoir une grande influence sur la reussite du rendez-vous. 
Configuration 
CI 
C2 
C3 
C4 
Pourcentage de la variation du centre de gravite 
2.38% 
2.67% 
1.36% 
2.09% 
TABLEAU 4.9 Limite de la variation du centre de gravite 
4.6 Tests de Monte-Carlo 
Pour valider la robustesse des controleurs face aux bruits et aux non linearites, des tests de 
Monte-Carlo sont effectues. Tous les parametres sont modifies et l'orientation de depart 
du satellite est differente pour chaque simulation. La position initiale du chasseur sur 
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Figure 4.53 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction d'une variation 
du centre de gravite avec la configuration CI avec am = 5.7%. 
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Figure 4.54 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction d'une variation 
du centre de gravite avec la configuration C2 avec am = 5.1%. 
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Figure 4.55 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction d'une variation 
du centre de gravite avec la configuration C3 avec am = 6.3%. 
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Figure 4.56 Situation finale du chasseur par rapport a la cible en fonction d'une variation 
du centre de gravite avec la configuration C4 avec am = 10.2%. 
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V or bite varie dans une limite de ±10m et la vitesse dans une limite de ±10cm/s . II faut 
rappeler que le chasseur et sa cible se trouvent sur une meme orbite, mais decales de 
1000m. Le chasseur effectue une approche V-Bar. Les controleurs sont realises a partir de 
cette hypothese, ce qui ne permet pas de pouvoir effectuer un rendez-vous securitaire avec 
de grandes variations de position sur les axes Y et Z. Les tests de Monte-Carlo permettent 
de verifier une variation de ±10m sur chacun des axes, une plus grande variation de la 
position initiale devrait supposer que la phase de homing se soit mal deroulee, or cette 
situation n'a pas ete prise en compte dans cette etude lors de la conception des controleurs. 
Le bruit sur un capteur correspond au bruit de base additionne d'une valeur de limite de 
±10% de ce bruit. La masse et l'inertie varient dans une limite de ±10%. Un vecteur de 
variation maximale de ±0.52% sur la position du centre de gravite initial est utilise. Le 
delai sur les informations des capteurs se situe dans une limite de ±10% de 2 secondes. 
Le desequilibre de la poussee des ejecteurs est fixe dans une limite de ±0.5%, cette valeur 
est choisie en fonction de la grande reussite du rendez-vous sur toutes les simulations 
indiquees au tableau 4.8. Une valeur trop petite n'aurait aucune influence significative 
sur le satellite, une valeur trop importante rendrait invalide les tests de Monte-Carlo. Un 
minimum de 200 simulations est realise pour chaque configuration de controleur. 
Les figures 4.57 a 4.60 presentent les resultats obtenus. Dans une situation parfaite, la 
simulation s'arrete lorsque la distance en X est de l m et la distance en Y et Z est de 0m. 
La reponse des controleurs en Y et Z etant tres similaire, il a ete choisi de les regrouper 
pour permettre une meilleure visualisation des figures 4.57 a 4.60. Ainsi, l'axe horizontal 
definit la position en X et l'axe vertical definit la norme du vecteur distance forme par 
les positions en Y et en Z, done axevertical = y/Y2 + Z2. Toutes les configurations 
reussissent le closing. Par contre, il semble que le controleur en translation en mode glissant 
flou amene le chasseur dans une meilleure position finale. II est possible de voir que les 
controleurs en logique floue en Y et Z, eprouvent quelques difficultes a stabiliser la vitesse 
du satellite, ce qui explique la tendance des configurations CI et C3 a avoir une vitesse qui 
tend vers 0.05m/s. Le choix de conception des controleurs flous en Y et Z est de diminuer le 
nombre de regies. II est possible de voir sur la figure 3.10 que la fonction d'appartenance 
centrale (zero) de la vitesse des controleurs Y et Z est large (-0.1 a 0.1 m/s) . Cela a 
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Performance du systeme en position Performance du systeme en vitesse 
Figure 4.57 Positions et vitesses finales du chasseur par rapport a la cible par la configu-
ration CI pour des simulations de Monte-Carlo. 
pour effet de diminuer la sensibilite des controleurs face aux bruits. Cependant, ceux-ci 
sont alors plus lents a converger expliquant ainsi les difficultes lors des simulations de 
Monte-Carlo a avoir des vitesses qui tendent vers 0 m/s. Tous les controleurs reussissent 
done le closing pour des conditions initiales specifiques et pour des conditions realistes 
correspondant a une veritable mission. II apparait cependant que la configuration C4 
possede de plus grandes facultes a amener le satellite a une position et une vitesse finale 
proche de 0m et de Om/s. 
4.7 Bilan des resultats 
Avec le nombre de simulations effectuees, il est possible de comparer les performances des 
differentes configurations de controleur selon les tests (tableau 4.10). 
Les tests dans les conditions ideales d'utilisation, les tests de Monte-Carlo, de variation 
du centre de gravite et de l'inertie montrent la robustesse de l'ensemble des configurations 
de controleur face aux non linearites. Ces tests respondent aux criteres de reussite d'un 
rendez-vous. Ainsi, la position finale du chasseur face a sa cible est de \m a ±10cm sur 
l'axe X et de 0m a ±10cm sur les axes Y et Z. La vitesse est bien de Om/s a ±0.05m/s 
sur les trois axes. Ces tests ne differencient pas les configurations de maniere evidente. Les 
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Performance du systeme en position Performance du systeme en Vitesse 
Figure 4.58 Positions et vitesses finales du chasseur par rapport a la cible par la configu-
ration C2 pour des simulations de Monte-Carlo. 
0.1 
0.08 
0.06 
g 0.04 
S, 0.02 
1 • 
Z -0.02 
1 > -0.04 
-0.06 
-0.08 
Performance du systeme en position 
X" "X 
/ \ 
/ • • • • ; ; : ; . \ 
• 
• • • & & • \ ; .;' v 
• \ / 
\ / 
\ / \^_ ^y 
Performance du systeme en vilesse 
-0.02 0 0.02 
Vitesse en x (m/s) 
Figure 4.59 Positions et vitesses finales du chasseur par rapport a la cible par la configu-
ration C3 pour des simulations de Monte-Carlo. 
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Performance du systems en position Performance du systeme en vltesse 
Figure 4.60 Positions et vitesses finales du chasseur par rapport a la cible par la configu-
ration C4 pour des simulations de Monte-Carlo. 
resultats des tests de delai demontrent qu'un retard de deux secondes sur l'information 
fournie par les capteurs n'empeche pas la reussite du closing par toutes les configurations. 
L'ensemble des tests de limite de bruit sur les capteurs permet de connaitre la resistance du 
systeme dans des conditions extremes de mesures de donnees. Ces tests tendent a prouver 
l'insensibilite de la logique floue face aux bruits. Les limites se situent dans certains cas 
jusqu'au double de la valeur du bruit de base. Seule la resistance sur la mesure de la 
distance du LIDAR reste proche du bruit de base, le calcul de la vitesse par la derivee de la 
position en est la raison. Les configurations des controleurs utilisant la commande en mode 
glissant semblent meilleures que celles utilisant la logique floue. Cela est du a la conception 
des controleurs. En effet, la commande en mode glissant a l'avantage d'ajuster en continu 
sa sortie en fonction de la position et de la vitesse actuelle du satellite. Pour la logique 
floue, afin de limiter le nombre des fonctions d'appartenance et d'assurer neanmoins une 
bonne resistance aux bruits, une valeur de commande fournissant une vitesse minimale 
constante est utilisee (voir la figure 4.1 par exemple). Cependant, cette vitesse peut varier 
a cause du bruit et poser alors des problemes pour assurer un rendez-vous securitaire. 
Face aux bruits, les controleurs en orientation ont des performances similaires, cependant 
le controleur par quaternion couple offre un temps de convergence plus rapide. 
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Tests 
Conditions ideales 
Temps d'orientation 
Test de masse (Kg) 
Test d'inertie 
Test de delai 
Test de desequilibre (%) 
Centre de gravite (%) 
Test de Monte-Carlo 
Tests de bruit 
Gyroscope (deg/rt — h) 
Traqueur d'etoiles (deg) 
Distance du LIDAR (m) 
Angle du LIDAR (rad) 
Ejecteurs (N) 
CI 
reussite 
864s 
1700 
reussite 
2s 
-1.23 a 0.84 
2.38 
reussite 
CI 
2.52 x 10~4 
0.0125 
0.0128 
6.5 x 10"4 
0.139 
C2 
reussite 
864s 
2650 
reussite 
2s 
-2.14 a 2.15 
2.67 
reussite 
C2 
1.4 x 10-4 
0.0136 
0.0183 
1.66 x 10"3 
0.084 
C3 
reussite 
267s 
1700 
reussite 
2s 
-1.91 a 1.73 
1.36 
reussite 
C3 
2.61 x 10-4 
5.56 x 10~3 
0.0127 
5.62 x 10"4 
0.1484 
C4 
reussite 
267s 
3040 
reussite 
2s 
-2.38 a 2.1 
2.09 
reussite 
C4 
3.8 x 10~4 
9.7 x 10"3 
0.0166 
9.92 x 10"4 
0.23 
TABLEAU 4.10 Bilan de l'ensemble des tests 
Le test de masse permet de voir que les configuration C2 et C4 reussissent le closing pour 
un satellite d'une masse jusqu'a deux fois plus elevee, tandis que les configuration Cl et 
C3 ne supportent qu'une augmentation de masse maximale de 11.85% par rapport a la 
masse pour laquelle ils sont cone,us. Les configurations utilisant le controleur en translation 
en logique floue sont done moins performantes. Ce manque de performance resulte de la 
deceleration tardive du chasseur, etant donne la masse, dans les derniers metres du closing. 
L'augmentation de la masse empeche alors une deceleration sufnsamment importante dans 
les temps, ce qui entraine des difficultes pour le closing. Les points d'inflexion dus aux 
regies logiques n'existent pas dans la commande en mode glissant, l'ajustement de la 
vitesse du chasseur s'effectue au fur et a mesure de sa distance avec la cible. II n'y a done 
pas de deceleration tardive avec les configurations C2 et C4. 
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Le test sur le temps d'orientation et sur le desequilibre des ejecteurs permet de differencier 
la robustesse des controleurs en orientation. Ainsi, le controleur en orientation par quater-
nion couple (C3 et C4) est a la fois le plus robuste aux perturbations et le plus rapide. Le 
controleur en orientation par quaternion couple evite l'utilisation de trois controleurs pour 
chaque quaternion. Ce controleur est done moins influence par le couplage des axes. La 
conception est simple lorsque les regies logiques sont connues. Cependant, la conception 
du controleur par quaternion decouple est plus intuitive. II est alors plus simple d'imagi-
ner les consequences d'une modification des regies ou des fonctions d'appartenance sur la 
commande. 
Le controleur en translation en mode glissant flou est facile a configurer. La dynamique de 
commande repose essentiellement sur la surface de glissement. II est plus simple de changer 
une valeur de coefficient que de modifier la position des fonctions d'appartenance de la 
logique floue. De plus, l'augmentation du nombre de regies logiques, avec l'addition de 
fonction d'appartenance rend la conception du controleur en logique floue plus difficile. II 
faut alors limiter le nombre de ces fonctions, ce qui entraine le probleme de la deceleration 
tardive. 
L'ensemble des tests et la simplicite du developpement et d'ajustement permettent de 
faire ressortir la configuration C4 comme la meilleure pour le closing. Elle est la moins 
sensible aux bruits et aux perturbations, la plus rapide pour positionner le satellite dans 
la bonne orientation et aussi la plus simple a implemented 
4.8 Adaptat ion des controleurs 
La modification de certaines caracteristiques permet d'adapter le controleur pour un sa-
tellite avec des caracteristiques physiques et une architecture differentes. 
4.8.1 Controleurs en orientation 
Les bornes des fonctions d'appartenance des quaternions de la figure 3.5 n'ont pas a 
etre changees. Un quaternion a une valeur toujours situee entre -1 et 1. II est toutefois 
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possible de resserrer ou d'ecarter les fonctions d'appartenance par rapport au centre. Les 
fonctions d'appartenance de la vitesse angulaire ont une grande influence sur le temps de 
stabilisation du satellite. La fonction d'appartenance centrale (zero) est la plus importante. 
Si sa largeur est grande, les oscillations autour de la valeur de stabilisation sont faibles et le 
controleur est plus robuste face aux bruits. Cependant, le temps de stabilisation augmente. 
Les regies logiques sont le coeur d'un controleur flou. Les regies du tableau 3.2 offrent a 
la fois une convergence rapide des angles de l'orientation et une bonne stabilisation. II 
est deconseille d'apporter un changement aux valeurs des regies. Pour la commande en 
orientation par quaternion couple, l'ensemble des details des modifications de la logique 
floue est developpe dans [Belanger, 2004]. 
4.8.2 Controleurs en translation 
Contrdleurs en logique floue 
La conception du controleur en X se differencie de celle des controleurs en Y et Z. La 
figure 3.10 illustre Failure des fonctions d'appartenance centrales. En modifiant la largeur, 
le comportement du systeme change. II est preferable de forcer le satellite chasseur a rester 
sur la meme orbite et aussi de le faire converger rapidement vers l'orbite desiree en cas de 
variation. Les fonctions d'appartenance centrales sont done determinees en consequence. 
II est deconseille d'en augmenter significativement la largeur puisque cela peut entrainer 
une convergence trop lente en cas d'une forte variation. Si une telle variation survient dans 
les derniers metres du closing, le chasseur n'aura pas le temps de converger vers la bonne 
orbite et le closing sera un echec. 
Dans le cas du controleur en X, il est possible de voir un point d'inflexion sur la position 
de la figure 4.3, il a lieu avec le controleur en translation en logique floue. Lorsque la valeur 
de position en X change de fonction d'appartenance, cela cree un point d'inflexion. Pour 
le controleur en X, la modification des fonctions d'appartenance de la figure 3.10 entraine 
de grands changements de comportement. La fonction d'appartenance centrale (zero) de-
termine le dernier point d'inflexion de stabilisation. Si sa largeur est petite, le systeme 
commencera la deceleration de fagon tardive et la vitesse elevee risquera de faire echouer 
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le closing. A l'inverse, si sa largeur est grande, le satellite convergera vers sa cible en un 
temps plus long. Pour la vitesse en X, la fonction d'appartenance centrale est importante. 
Elle determine la vitesse de stabilisation finale du satellite. Si la fonction d'appartenance 
centrale est etroite, la vitesse sera faible. Si elle est trop large, la vitesse finale sera elevee 
(superieure a 0.05m/s). La modification des bornes de la fonction d'appartenance Negative 
grand de la vitesse (voir figure 3.10) a des consequences similaires : plus les bornes sont 
elevees, plus le satellite chasseur prend de la vitesse au depart. II est alors plus difficile de 
le ralentir en arrivant pres de la cible. 
L'augmentation des bornes de sortie des trois axes (figure 3.11) engendre une plus grande 
oscillation de la position du satellite lors des differents points d'inflexion du closing. Les 
sorties commandees sont alors plus elevees. Si les bornes sont reduites, la poussee des ejec-
teurs est reduite. Le satellite eprouve alors de la difficulte a freiner sa course en approchant 
de la cible, ce qui cree des problemes pour le succes du closing. 
Controleurs en mode glissant fiou 
La principale caracteristique de ces controleurs est la modification de la surface de glis-
sement. La reponse est plus ou moins amortie en fonction du coefficient K de l'equation 
2.11. La vitesse, pendant tout le closing, est reglee par la surface de glissement. Le principe 
s'applique aux controleurs des trois axes. La valeur de la surface de glissement influence 
peu le comportement des controleurs sur les axes Y et Z. Le coefficient K est important 
pour la commande en translation en X. II faut eviter que le satellite depasse la cible sur 
cet axe. Un coefficient faible (—) permet d'avoir une reponse amortie, le satellite chasseur 
s'approche de la cible sans jamais la depasser. Un coefficient trop bas allonge le temps 
du closing, tandis qu'un coefficient trop eleve amene le chasseur a depasser la cible ou a 
cnt rcr en collision avec celle-ci. 
II est possible de regler le controleur en translation en mode glissant flou en modifiant 
la logique floue du gain variable (equation 2.14). Les valeurs maximales des entrees de-
limitent les bornes des fonctions d'appartenance en entree de la figure 3.12. La position 
des fonctions d'appartenance en entree a peu d'influence sur la commande du systeme. 
116 CHAPITRE4. RESULTATS 
Elles permettent l'ajustement du gain au fur et a mesure du closing. II faut trouver le 
bon rapport entre les fonctions d'appartenance de la position et celles de la vitesse. Cela 
permet d'obtenir une diminution reguliere du gain quand le chasseur se rapproche de la 
cible. Un mauvais positionnement donne souvent une commande similaire a la commande 
d'un controleur en mode glissant a gain constant. La modification des bornes des fonctions 
d'appartenance negative grande et positive grande de la sortie n'engendre pas de grosses 
differences sur la commande. Une trop forte augmentation risque toutefois de rendre le 
systeme instable, tandis qu'une trop forte diminution risque de rendre le controleur moins 
robuste. La symetrie dans le tableau 3.7 et 3.8 des regies logiques est importante, car 
elle permet de diminuer le gain a mesure que le chasseur se rapproche de la cible. Elle 
permet aussi d'envoyer une commande plus forte aux actionneurs dans le cas d'une grosse 
perturbation sur la vitesse ou la position. Les regies logiques pourraient etre plus nom-
breuses pour permettre un meilleur ajustement du gain, mais il est preferable de garder 
une symetrie. 
4.9 Conclusion 
Le systeme de commande developpe reussit a positionner le satellite chasseur a lm du 
satellite cible, les tests montrent les limites supportables par les differentes configurations 
de controleurs et leurs performances les uns par rapport aux autres. Des tests, en condi-
tions ideales, sur les variations des caracteristiques physiques, sur le bruit, sur les positions 
initiales et des tests de Monte Carlo ont permit de valider le bon fonctionnement des com-
mandes. Toutes les configurations ont une bonne resistance aux differentes variations, ce 
qui permet d'assurer un bon fonctionnement du rendez-vous dans des conditions nomi-
nales. Cependant, la configuration possedant le controleur en orientation par quaternion 
couple et le controleur en translation en mode glissant flou s'avere etre la configuration 
la plus optimale. Les tolerances des autres configurations restent bonnes. II aurait ete in-
teressant de pouvoir comparer ces resultats avec d'autres methodes ou de developper des 
algorithmes d'ameliorations. Cependant les objectifs fixes sont atteints. 
CHAPITRE 5 
CONCLUSION 
5.1 Retour sur les objectifs 
L'objectif principal des presents travaux est la conception d'un systeme autonome de 
rendez-vous entre deux satellites autour de Mars. Le developpement de plusieurs contro-
leurs a base de logique floue est realise, l'objectif est atteint. Les controleurs sont imple-
ments sur le satellite chasseur. L'orientation est realisee par un controleur utilisant les 
quaternions de maniere couplee ou decouplee. La translation est executee par un contro-
leur en logique floue ou en mode glissant flou. Pour tous les controleurs, les contraintes de 
vitesse et de position sont respectees permettant ainsi un rendez-vous securitaire. 
Le deuxieme objectif poursuivi est de comparer ces quatre controleurs. Deux pour l'orien-
tation et deux pour la translation. Cette etude demontre la superiorite du controleur par 
quaternion couple pour un probleme de rendez-vous par rapport au controleur par quater-
nion decouple ; il s'avere plus rapide et plus robuste aux perturbations. La comparaison des 
controleurs en translation demontre une plus grande facilite de conception du controleur 
en mode glissant flou. De plus, il est plus robuste aux perturbations et aux modifications 
physiques du satellite. Le second objectif est atteint; la combinaison du controleur en 
orientation par quaternion couple et du controleur en translation par mode glissant flou 
donne les meilleurs resultats. 
5.2 Retour sur les contributions 
La logique floue est utilisee dans ce projet. Des controleurs pour le probleme de rendez-vous 
entre deux satellites sont developpes. Le systeme de commande effectue une orientation 
rapide et la translation est reussie. De plus, le systeme tient compte du couplage entre 
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l'orientation et la translation, de la saturation des actionneurs, des radiations solaires et 
des perturbations du champ gravitationnel de Mars. L'innovation vient done de la prise en 
compte de toutes ces non linearites dans la conception des controleurs en orientation et en 
translation. La realisation des controleurs est une contribution importante de la presente 
etude. Les criteres de conceptions sont respectes. lis correspondent aux principaux axes 
d'innovation de cette etude pour la recherche. 
Utilisation des quaternions plutot que des angles d'Euler : Un controleur par 
quaternion decouple est developpe et comparer avec un controleur par angles d'Euler. 
Bien que le principe soit similaire, des resultats preliminaries ont montre que le controleur 
par quaternion decouple est plus rapide que le controleur par angles d'Euler. 
Utilisation d'une technique d'orientation innovante : Un controleur par quaternion 
couple est developpe. Les differents tests comparent le controleur par quaternion decouple 
et le controleur par quaternion couple. Le temps de convergence est ameliore de moitie, il 
s'agit du principal avantage du controleur par quaternion couple. 
Prise en compte du couplage orientation/translation : Le couplage entre l'orien-
tation et la translation est pris en compte dans le developpement des controleurs. L'orien-
tation a une influence sur la translation, cette influence se fait ressentir dans les tests de 
modification du centre de gravite. 
Facilites d'ajustement des parametres et amelioration de la commande : La 
logique floue a un effet visible sur la commande de sortie du controleur en mode glissant 
flou. Les effets des vibrations sont attenues. La combinaison des deux techniques n'em-
peche pas le rendez-vous de s'effectuer de maniere securitaire. Le concepteur exprime son 
impression sur la facilite a developper un controleur en mode glissant par rapport a un 
contrdleur en logique floue. 
Comparaison des commandes : La logique floue est utilisee efficacement pour l'ame-
lioration de la commande en mode glissant. La combinaison de la logique floue et du mode 
glissant est plus performante et plus facile a concevoir qu'une commande en logique floue 
seule. 
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Le systeme de rendez-vous developpe demontre que la logique floue peut etre un atout. 
Elle s'avere etre un choix qui augmente la robustesse d'une application aerospatiale. Son 
utilisation avec les quaternions et avec la technique de commande en mode glissant est une 
premiere pour ce type de projet. L'emploi conjoint des methodes non lineaires modernes et 
d'intelligence artificielle ameliore grandement les performances de la commande. La logique 
floue est un outil d'avenir pour la conception de controleurs robustes. La combinaison de la 
logique floue avec les quaternions et le mode glissant pour une application de rendez-vous 
est une seconde contribution importante. 
5.3 Retour sur les resultats 
Le rendez-vous s'effectue de maniere efEcace pour l'ensemble des quatre controleurs utili-
ses. Plusieurs tests valident la conception des controleurs et permettent de comparer leurs 
performances. Les quatre configurations de controleurs evaluees dans ces travaux sont : 
CI. Un contrdleur en orientation utilisant les quaternions de maniere decouplee et un 
controleur en translation en logique floue. 
C2. Un controleur en orientation utilisant les quaternions de maniere decouplee et un 
controleur en translation en mode glissant flou. 
C3. Un controleur en orientation utilisant les quaternions de maniere couplee et un 
controleur en translation en logique floue. 
C4. Un controleur en orientation utilisant les quaternions de maniere couplee et un 
controleur en translation en mode glissant flou. 
Des tests de conditions initiales, de tolerance au bruit, de masse, d'inertie, de delai, de 
variation du centre de gravite et de desequilibre des actionneurs ont ete realises. Pour 
des conditions ideales ou des conditions normales d'utilisation, toutes les configurations 
reussissent un rendez-vous securitaire. Pour les tests de tolerance au bruit, les performances 
varient selon la configuration. Ainsi, la configuration 4 offre la meilleure performance 
globale. Les tests de masse et de desequilibre des propulseurs permettent de differencier 
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la robustesse des configurations des controleurs. L'ensemble des configurations est robuste 
aux variations de l'inertie. Des tests de Monte-Carlo permettent de juger la robustesse des 
controleurs de toutes les configurations enoncees. Malgre le manque de preuve theorique de 
stabilite, des simulations de Monte-Carlo permettent de valider la commande par logique 
floue. Les resultats illustrent la robustesse de la logique floue face aux perturbations et 
aux non linear ites. 
5.4 Travaux futurs 
Bien que le systeme developpe donne de bons resultats, des ameliorations sont possibles. 
Par exemple, le developpement d'un controleur permettant au satellite d'effcctuer toutes 
les etapes d'un rendez-vous de maniere autonome (le horning, le closing et la translation 
finale). Idealement, il faudrait avoir un seul controleur pour les trois phases. 
La methode de developpement de la logique floue etant iterative, il est difficile d'arriver 
a la solution optimale. Les algorithmes genetiques pourraient contribuer a elaborer une 
meilleure solution pour la commande du rendez-vous autonome. II serait aussi interessant 
d'investiguer les systemes neuro-flous. 
Un desavantage de la logique floue est la difficulty de prouver la stabilite d'un systeme. II 
faudrait imaginer une methode mathematique qui prouverait la convergence d'un contro-
leur en logique floue. A l'heure actuelle, afin de demontrer qu'un systeme flou ne diverge 
pas, il faut realiser un grand nombre de simulation, de style Monte-Carlo. 
II serait interessant de valider la conception sur un modele physique reel. L'utilisation 
de vrais actionneurs permettrait de valider les commandes envoyees par les controleurs. 
L'utilisation sur un satellite en micro gravite ou sur un satellite en orbite autour de la 
Terre serait la premiere experimentation qui permettrait de valider l'utilisation future de 
ces controleurs pour une mission vers Mars. 
TROISIEME PARTIE 
ANNEXES 

A N N E X E A 
Referentiels 
II existe plusieurs referentiels utilises dans l'espace. En effet, il est parfois necessaire de 
changer de referentiel afin de mieux comprendre le mouvement. 
Tout d'abord le referentiel inertiel (figure A.l) dont l'origine se situe au centre de la 
planete. La direction de chacun de ses axes est definie selon des etoiles si eloignees qu'elles 
sont considerees comme fixes par rapport aux mouvements de la planete. Le referentiel est 
done considere comme immobile. Ce referentiel est celui a partir duquel il sera possible de 
deduire l'ensemble des autres referentiels. II est represents selon l'equation A.l : 
Pi = [IJK]T (A.l) 
I 
Pole nord 
Plan 
equatorial 
Figure A.l Referentiel inertiel 
Un autre referentiel peut lier le referentiel inertiel avec l'orbite du satellite (figure A.2) : le 
referentiel orbital. Ce referentiel se deduit d'une simple rotation elementaire du referentiel 
inertiel par un angle sur chacun des trois axes. Les trois angles (u, a, 1) definissent alors 
Failure de l'orbite du satellite autour de la planete. II s'obtient selon l'equation A.2, en 
sachant que c = cos et s = sin : 
F0 = [drdtdn]T = 
c(u) c(a) — s(u) s(a) c(l) c(u) s(a) + s(u) c(a) c(l) s(u) s(l) \ 
—s(u) c(a) — c(u) s(a) c(l) —s(u) s(a) + c(u) c(a) c(l) c(u) s{l) 
s{a) s{l) -c(a) s(l) c(l) / 
(A.2) 
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Figure A.2 Referentiel orbital 
II existe enfin le referentiel roll-pitch-yaw (figure A.3), centre sur le satellite. II se deduit 
facilement du referentiel orbital. II permet de definir l'orientation d'un satellite sur son 
orbite. II se deduit selon l'equation A.3 : 
"Q — V^ix^iyWz] — 
0 1 0 
0 0 - 1 
- 1 0 0 
(A.3) 
Satellite 
Figure A.3 Referentiel roll-pitch-yaw 
A N N E X E B 
Figures des tests 
Ces figures detaillent la globalite du rendez-vous et sont en correlation avec celles du 
chapitre 4 qui ne montrent que la fin du rendez-vous. L'effet initial de la commande en 
orientation est visible seulement sur les figures de cette annexe. Ces figures correspondent 
au rendez-vous de l'instant t=0 jusqu'a l'instant ou le chasseur se situe a lm de la cible. 
Elles montrent la reponse des differentes configurations de commande en fonction de la 
situation de test du chapitre 4. Sur l'ensemble des tests des caracteristiques physiques, il 
est possible de voir que la position initiale du chasseur par rapport a la cible se situe a 
[X, Y, Z]=[1000, 0, 0]. Le choix est fait sur une orientation qui place le chasseur dos a sa 
cible. Cette orientation se traduit par les variations au debut de la simulation. Ainsi, la 
distance sur l'axe X du chasseur passe de —1000m a 1000m une fois l'orientation terminee. 
La position initiale est identique et fixe pour tous ces tests afin de pouvoir faciliter la 
differentiation des configurations. Cependant, lors des simulations de Monte-Carlo, des 
variations jusqu'a une valeur de 10 metres sur les axes Y et Z sont testees. Lors de la 
conception, il est suppose que la phase de homing place le satellite chasseur sur la meme 
orbite que la cible mais decale de 1000m. Des essais preliminaries ont mis en avant les 
difficultes qu'eprouvent le systeme a effectuer le rendez-vous de maniere securitaire pour 
des variations d'orbite trop importantes. En effet, le scenario utilise veut que le chasseur 
s'approche de sa cible selon une approche V-Bar, une trop grande variation sur les axes Y 
et Z forcerait le chasseur a avoir une approche R-Bar, ce qui n'est pas pris en compte dans 
la conception des controleurs. Les simulations de Monte-Carlo sont done effeetuees avec 
ces niveaux de variation, comme les resultats de la section 4.6 le confirment, les differentes 
configurations de controleurs permettent d'effectuer un rendez-vous sans probleme. 
Les figures B.l a B.4 correspondent respectivement au rendez-vous effectue, dans des 
conditions ideales, pour les configurations CI a C4. 
Les figures B.5 a B.8 correspondent respectivement au rendez-vous effectue, pour une 
masse inferieure a 1520Kg, pour les configurations CI a C4. 
Les figures B.9 a B.12 correspondent respectivement au rendez-vous effectue, pour une 
masse superieure a 1520Kg, pour les configurations CI a C4. 
Les figures B.13 a B.16 correspondent respectivement au rendez-vous effectue, pour une 
inertie deux fois plus elevee que l'inertie de base, pour les configurations Cl a C4. 
Les figures B.17 a B.20 correspondent respectivement au rendez-vous effectue, pour une 
inertie deux fois moins elevee que l'inertie de base, pour les configurations Cl a C4. 
Les figures B.21 a B.24 correspondent respectivement au rendez-vous effectue, pour un 
delai sur les capteurs de 2 secondes, pour les configurations Cl a C4. 
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Figure B.l Positions et vitesses du chasseur par rapport a la cible dans les conditions 
ideales par la configuration CI 
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Figure B.2 Positions et vitesses du chasseur par rapport a la cible dans les conditions 
ideales par la configuration C2. 
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Figure B.3 Positions et vitesses du chasseur par rapport a la cible dans les conditions 
ideales par la configuration C3. 
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Figure B.4 Positions et vitesses du chasseur par rapport a la cible dans les conditions 
ideales par la configuration C4. 
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Figure B.5 Positions et vitesses pour une masse de 760 Kg par la configuration CI. 
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Figure B.6 Positions et vitesses pour une masse de 760 Kg par la configuration C2. 
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Figure B.7 Positions et vitesses pour une masse de 760 Kg par la configuration C3. 
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Figure B.8 Positions et vitesses pour une masse de 760 Kg par la configuration C4. 
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Figure B.9 Positions et vitesses pour une masse de 1700 Kg par la configuration CI. 
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Figure B.10 Positions et vitesses pour une masse de 2650 Kg par la configuration C2. 
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Figure B.ll Positions et vitesses pour une masse de 1700 Kg par la configuration C3. 
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Figure B.12 Positions et vitesses pour une masse de 3040 Kg par la configuration C4. 
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Figure B.13 Positions et vitesses pour une inertie 2J par la configuration CI. 
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Figure B.14 Positions et vitesses pour une inertie 2J par la configuration C2. 
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Figure B.15 Positions et vitesses pour une inertie 2J par la configuration C3. 
0 
2 0 0 
4 0 0 
6 0 0 
\ i 
-
tl | prof i l de la pos i t ion en z | 
1000 2 0 0 0 
T e m p s (s) 
3 0 0 0 
2 0 
1 0 
O 
J 
/ 
I 
V 
profi l de la v i t esse e n x | 
• 
1000 2 0 0 0 
T e m p s (s) 
3 0 0 0 
prof i l de la v i tesse e n y 
O 1000 2 0 0 0 
T e m p s (s) 
prof i l d e la v i t esse en z 
1000 2 0 0 0 
T e m p s (s) 
3 0 0 0 
Figure B.16 Positions et vitesses pour une inertie 2J par la configuration C4. 
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Figure B.17 Positions et vitesses pour une inertie J/2 par la configuration Cl. 
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Figure B.18 Positions et vitesses pour une inertie J/2 par la configuration C2. 
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Figure B.20 Positions et vitesses pour une inertie J/2 par la configuration C4. 
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Figure B.21 Positions et vitesses avec un delai de 2s sur les capteurs par la configuration 
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Figure B.22 Positions et vitesses avec un delai de 2s sur les capteurs par la configuration 
C2. 
137 
0 5 0 0 1000 1500 2 0 0 0 
2 0 0 
4 0 O 
eoo 
T e m p s (s) 
I / 
I I 
ll W | prof i l d e la pos i t ion e n y | 
0 5 0 0 1000 1500 2 0 0 0 
0 
2 0 0 
4 0 0 
6 0 0 
T e m p s (s) 
\ / 
• I 
W| prof i l d e la pos i t ion e n z | 
5 0 0 1000 1500 
T e m p s (s) 
2000 
2 0 
1 0 
n 
j\ | prof i l de la v i tesse e n x | 
/ V 
0 
1 0 
5 
0 
- 5 
500 1000 1500 2 0 0 0 
T e m p s (s) 
11 prof i l d e la v i tesse e n y | 
w . 
\ll44———^~——^~~—~— 
V 
O 5O0 1000 1500 2 0 0 0 
5 
0 
5 
T e m p s (s) 
II | prof i l d e la v i tesse e n z | 
\ 
\\ 
500 1000 1500 
Temps (s) 
2000 
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